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Resumen

El ascenso de los CubeSats, junto con la reduccion significativa en los costos de lanzamiento, han
permitido avances significativos en la miniaturizacién tecnoldgica en satélites con componentes
mas econdmicos y compactos, lo que ha aumentado el acceso al espacio para nuevas instituciones
y paises. Esto ha llamado la atencion de agencias y empresas tradicionales, ya que, actualmente
los utilizan como plataforma geomatica debido a la creciente demanda de datos e imagenes de la
superficie terrestre; y a la rapidez de desarrollo, produccion y lanzamiento que estos permiten,
dificil de lograr con un satélite monolitico. Sin embargo, uno de los principales problemas de los
CubeSats es su alta tasa de fallas y la restriccion de espacio disponible. A pesar de la falta de datos
utiles para estimar su confiabilidad, los autores han desarrollado metodologias de calculo y han
sefialado formas de mitigar las fallas. En este contexto, las misiones satelitales distribuidas (DSM)
aparecen como una nueva forma de resolver el uso de los CubeSats para misiones de observacion
terrestre y mejorar la confiabilidad del sistema espacial, junto con otras estrategias de mitigacion
de riesgos.

De tal manera, el objetivo de este trabajo es estimar y evaluar la confiabilidad y los parametros de
ingenieria de sistemas para unidades bus y segmentos espaciales de clusters de CubeSats de
diferentes configuraciones mediante simulaciones y analisis de estrategias de mitigacion de
riesgos. Para ello, se realizd un estudio del estado del arte y se construyd una arquitectura que
simula y estima la confiabilidad y los parametros de ingenieria de sistemas (masa, volumen y
costo) para diferentes unidades bus y segmentos espaciales de clusters de CubeSats, utilizando
diferentes estrategias de redundancia y mitigacion de riesgos en el segmento espacial.

La arquitectura implementada considera un segmento espacial tipo cluster, compuesto por
elementos iguales tipo CubeSats, cuyo nimero depende del area a cubrir. A su vez, cada elemento
se compone de equipos denominados bus y payload. Se compararon el espacio y la masa
disponibles del elemento junto con el costo del proyecto en un tradespace. Ademas, utilizando
como base los diagramas de bloques de confiabilidad (RBD), especificamente el sistema k-out-of-
n, se estimo la confiabilidad del segmento espacial a partir de las curvas del elemento. Una vez
construida la arquitectura, se evaluaron las distintas estrategias de mitigacion y sus efectos en la
confiabilidad y costo total del segmento, asi como en la masa y volumen disponibles de cada
elemento.

Palabras clave: Curvas de Confiabilidad, Pardmetros de Ingenieria de Sistemas, Estandar
CubeSat, Observacion Terrestre, Diagramas de Bloques de Confiabilidad



Abstract

The rise of CubeSats, along with the significant reduction in launch costs, has enabled significant
advances in technological miniaturization on satellites with cheaper and more compact
components, increasing access to space for new institutions and countries. This has caught the
attention of traditional agencies and companies, which use them as a geomatics platform due to
the growing demand for data and images of the earth's surface; and the speed of development,
production and launch that these allow, difficult to achieve with a monolithic satellite. However,
one of the main problems of CubeSats is their high failure rate and the restriction of available
space. Despite the lack of useful data to estimate their reliability, the authors have developed
calculation methodologies and pointed out ways to mitigate failures. In this context, distributed
satellite missions (DSMs) appear as a new way to solve the use of CubeSats for Earth observation
missions and improve the reliability of the space system, along with other risk mitigation
strategies.

Thus, the objective of this work is to estimate and evaluate the reliability and engineering
parameters of systems for bus units and spatial segments of CubeSats clusters of different
configurations through simulations and analysis of risk mitigation strategies. To this end, a state-
of-the-art study was conducted, and an architecture was built that simulates and estimates the
reliability and systems engineering parameters (mass, volume and cost) for different bus units and
space segments of CubeSat clusters, using different redundancy and risk mitigation strategies in
the space segment.

The implemented architecture considers a cluster-type spatial segment, composed of CubeSats-
type equal elements, whose number depends on the area to be covered. In turn, each element is
composed of equipment called bus and payload. The available space and mass of the element are
compared with the cost of the project in a tradespace. In addition, using as a basis the reliability
block diagrams (RBD), specifically the k-out-of-n system, the reliability of the spatial segment
was estimated from the curves of the element. Once the architecture was built, the different
mitigation strategies and their effects on the reliability and total cost of the segment, as well as on
the available mass and volume of each element, were evaluated.

Keywords: Reliability Curves, Systems Engineering Envelopes, CubeSat Standard, Earth
Observation, Reliability Block Diagrams
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CAPITULO 1: Introduccion

En este capitulo se presentara la problematica que fundamenta la investigacion del presente
trabajo, se establecerd la terminologia a utilizar, los objetivos generales y especificos para generar
una solucion capaz de enfrentar la problematica antes mencionada, y la metodologia a utilizar para
la obtencidn de los objetivos.

1.1 Introduccioén

En la actualidad, la tecnologia satelital es indispensable para el diario vivir de la sociedad, siendo
utilizada por varios sectores, como el civil, gubernamental, militar y cientifico para varios
propositos: observacion espacial, exploracién espacial, prevencion de riesgos, monitoreo
ambiental, comunicaciones, posicionamiento global y estrategia militar (Kiselyov, 2020). Desde
su concepcion en la carrera espacial, la filosofia de disefio satelital estuvo predominada por
componentes altamente confiables y disefios robustos y conservadores, hechos para soportar las
condiciones extremas del espacio por largos periodos de tiempo (Langer & Bouwmeester, 2016).

El ascenso de los CubeSats cambi6 esta filosofia inicial por una en favor de utilizar productos
Commercial-Off-The-Shelf (COTS), haciéndolos econdmicamente méas viables para la industria
espacial, reduciendo el costo y tiempo de desarrollo asociado e incrementando el acceso al espacio
a nuevas instituciones, permitiendo un mayor nimero de lanzamientos por afio (The CubeSat
Program, 2022), sacrificando confiabilidad y redundancia en el proceso. A consecuencia de ello,
sumado con la reduccion sustantiva del costo por kilogramo (cuanto cuesta lanzar 1 kg de carga al
espacio) desde $60 000 USD/kg del Space Shuttle (Pielke, 2008) hasta $5 500 USD/kg del Falcon
9 (Sheetz, 2022); el impulso generado también permitié mayores avances en la miniaturizacion
tecnoldgica para construir satélites con componentes de menor costo, compactos y COTS
(Poghosyan & Golkar, 2017). Antes de adentrarse a plantear el problema, es importante definir
varios conceptos clave que contextualicen la situacion a resolver junto con la importancia del
estandar CubeSat.

1.1.1 Descomposicion de un Sistema Espacial

Segun lo establecido por ECSS y observable en la Figura 1.1, un sistema espacial es el sistema de
mas alto nivel dentro de un proyecto espacial, el de nivel de mision (ECSS Secretariat, 2012). Este
sistema espacial se desglosa en tres dominios distintos (tierra, espacio y lanzador), los cuales se
denominan segmentos. Cada segmento contiene su propia terminologia la cual el informe compila
y define para su principal uso en el sector espacial europeo, a nivel de programa (ECSS Secretariat,
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2012). Para efectos de este informe sélo se utilizaran ciertas definiciones del segmento espacial,
las que son listadas a continuacion.

Space System --------reeseeeeeeee

B e e T

________ Space . Ground . Launch
Segment Segment Segment
System System System
Space Ground Launch
Segment Segment Segment
Element Element Element
_____ T T Space T T T T T T T T Ground T T T T T |77 7 " Taunch
Segment Segment Segment
Subsystem Subsystem Subsystem
Space Ground Launch
Segment Segment Segment
Equipment Equipment Equipment
or Unit or Unit or Unit

___________________________________________ Legen d
Functional view

Physical view

Materials

Figura 1.1 Diagrama de Descomposicion de Sistema Espacial (ECSS)

e Sistema: conjunto de funciones interrelacionadas o interactivas constituidas para lograr un
objetivo especifico.

e Segmento: conjunto de elementos o combinacion de sistemas que cumplen un subconjunto
principal, autonomo, de los objetivos de la mision espacial.

e Elemento: combinacion de equipos, componentes y piezas integrados.

e Subsistema: parte de un sistema que cumple una o mas de sus funciones.

e Equipo o0 Unidad: Conjunto integrado de piezas y componentes que cumplen una funcién
especifica. Esta es autocontenida y clasificada como tal para los propdsitos de una
manufactura separada, disefio, especificaciones, almacenamiento, mantenimiento o uso.

e Segmento espacial: segmento espacial que forma parte de un sistema espacial, colocado en
el espacio, para cumplir los objetivos de la mision espacial.

e Sistema de segmento espacial: sistema de sistema de segmento espacial dentro de un
segmento espacial.

e Elemento de segmento espacial: un elemento dentro de un segmento espacial.

e Subsistema de segmento espacial: un subsistema dentro de un segmento espacial.

e Equipo del segmento espacial: Equipo dentro de un segmento espacial.

e COTS: componente electronico comercial facilmente disponible y no fabricado,
inspeccionado o probado de acuerdo con las normas militares o espaciales.
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1.1.2 Clasificacion de Satélites segin Masa y Tamafio

Actualmente, existen muchas clasificaciones y términos asociados a categorias de tamafio y rangos
de masa de NanoSats o SmallSats dependiendo de la agencia o institucién que las provee, tales
como la Federal Aviation Administration (FAA) (Federal Aviation Administration (FAA), 2018),
National Aeronautics and Space Agency (NASA) (Volynskaya & Kasyanov, 2016), State Space
Corporation (ROSCOSMOS) (Volynskaya & Kasyanov, 2016), entre otros; haciendo la
caracterizacion global y la comunicacion, imprecisa (Rui & Xavier, 2019). Para este trabajo se
definen los rangos de masas de las U estandarizadas de interés 1U, 3U y 6U, por medio de la
taxonomia propuesta de A. S., Rui C. Botelho y Xavier, Ademir L. que unifica términos comunes
usados en la industria y los combina en una sola descripcion coherente, establecido en la Tabla
1.1.

Tabla 1.1 Propuesta de Taxonomia Unificada Basado en Masa y Tamafio (Rui & Xavier, 2019)

Clase Subclase Tamafio
# | Nombre Masa (kg) Tipo Masa (kg)
3 Mini Intermedio [180 - 500[
Liviano [100 - 180[
Pesado [60 — 100[
2 Micro [10 — 100[ Intermedio [25 - 60[
Liviano [10 — 25]
12U
Small
[8— 10 ma
6U [6—7.99]
CubeSat
1| Nano [1—10[ ubesa 3U [3-3.99]
2U [2-2.66]
1U [1-1.33]
Otras formas [1-10[
1.1.3 SmallSat

Segun la taxonomia presentada previamente, los SmallSats corresponden a un grupo que
encapsulan diferentes clases y subclases de satélites, cuyo rango de masa oscila entre los 1 y 500
kg. Histéricamente hablando, su concepcién como tal comenz6 en NASA Ames Research Center,
con el lanzamiento de las sondas Pioneer 10y 11, lanzadas en 1972 y 1973 respectivamente como
se aprecia en la Figura 1.2, que pesaban menos de 600 kg (Yost & Weston, 2023). Posterior a ello,
para abarcar el constante crecimiento de masa lanzado y al costo asociado, con la alta cadencia de
lanzamiento, NASA inici6 el Programa Explorers en 1988 para motivar el desarrollo de Smallsats
con masa entre ~60 - 350 kg, extendiéndose a misiones lunares en las décadas posteriores (Yost
& Weston, 2023).
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a) Integracion de la Sonda Pioneer 10 (NASA b) Integracion de la Pioneer 11 a su fairing (John
Office of Communications, 1972) Uri, 2019)
Figura 1.2 Sondas Pioneer 10y 11

Este decrecimiento en masa y aumento de capacidades cientificas y técnica catalizé el interés por
la miniaturizacién y maduracion de tecnologias aeroespaciales a finales del siglo XX, que probaron
ser capaces de producir misiones a menor costo. También, la disponibilidad de componentes y
plataformas satelitales integradas en sus propios subsistemas ha aumentado significativamente
desde 2010 debido a la alta demanda y por la utilidad de los SmallSats (Yost & Weston, 2023). En
consecuencia, desde 2010 a la fecha ha resultado en la abundancia de buses ensamblados COTS,
donde una performance con un costo conocido puede ser entregado regularmente. Ahora el disefio
satelital ya no comienza desde cero, sino que puede ser integrado y ensamblado con mayor rapidez
y seguridad, acelerando la industria comercial SmallSat. Dos opciones principales han emergido
del mercado de bus para SmallSats en la Gltima década: soluciones para bus claves de vendedores
especializados en CubeSats, que ofrecen “ofertas” de subsistemas integrados segun los
requerimientos del cliente, teniendo un portafolio suficientemente diverso de subsistemas; y
soluciones de unidades bus COTS para plataformas listas para integrar que el cliente adquiere,
integra y prueba por su propia cuenta.
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(1) CubeSat

El estandar CubeSat, categoria dentro del grupo de los SmallSats (Moe & Sullivan, 2017), fue
concebido en 1999 colaborativamente entre la Universidad Politécnica Estatal de California (Cal
Poly) y el Laboratorio de Sistemas Satelitales y Entorno Espacial (SSDL) de la Universidad de
Stanford, lanzado por primera vez en 2003 por Dr. Jordi Puig-Suari y el Dr. Bob Twiggs (The
CubeSat Program, 2022). La cualidad distintiva de los CubeSats es que adoptan un tamafio y factor
de forma estandarizada como aparece en la Figura 1.3, cuya unidad se define en “U”. Un 1U
corresponde a un cubo de 10 cm con una masa de hasta 2 kg, siendo éstos escalables desde 0.5U
hasta 27U (Hevner et al., 2011). Representaciones graficas se pueden observar en la Figura 1.4.

a) Ncube-2, misién noruega compuesta por un b) Suchai 2, CubeSat 3U desarrollado por la
CubeSat 1U (Bjgrn Pedersen, NTNU) Universidad de Chile (La Tercera)
Figura 1.3 Ejemplos de CubeSats con diferentes nimeros de unidades (varios autores)

12U

Source: Radius Space
www.radiusspace.com

Figura 1.4 Representacion grafica de distinto tamafios estandarizados de CubeSats
(Radius Space)
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20 CubeSat [INNGEGEGE 198
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Figura 1.5 Nanosatélites lanzados y por lanzar segin organizacion (Kulu, 2023)

1491 412

Cabe destacar que, debido a su facil acceso y bajos requerimientos para los usuarios y disefiadores,
las unidades 1U, 3U y 6U han adquirido mayor popularidad, como se observa en la Figura 1.5.

A consecuencia de ello, el estandar CubeSat ha adquirido fama en las Gltimas décadas, permitiendo
gue nuevas instituciones se integren al area espacial, especialmente la industria y la academia
como se aprecia en la Figura 1.6. No sélo eso, su irrupcion en la industria, junto con nuevas
tecnologias y la miniaturizacion, vino a la par de un movimiento econémico-privado denominado
NewSpace, cuyo ethos es desafiar las maneras tradicionales de la exploracion espacial y su
conservadurismo (Prasad, 2017).

Nanosatellites by organisations W nanosats.ou

1949
2000 537% I Lounched
1900 I Mot launched

1090

30.1%

Nanosatellites

598

10

3.8% % 4.3% 1
“ - = 5 3
- =k 0.1%
— *

Company University  Space Military Non-profit  Institute School Individual
agency

Figura 1.6 Tipos de nanosatélites lanzados y planificados hasta 01/01/2022 (Kulu, 2023)
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(2) Subsistemas

Un elemento espacial, el CubeSat, al igual que otros satélites, puede ser descompuesto en dos
unidades criticas: el payload y el bus. El payload corresponde a los subsistemas del elemento que
llevan consigo los instrumentos necesarios para la mision, como son camaras, sensores,
instrumentos cientificos. Mientras que el bus compila todos los otros subsistemas esenciales para
su correcto funcionamiento en la vida operacional. A continuacion, se presenta la clasificacion de
subsistemas acorde a la definicion entregada por la NASA State of the Art, reporte anual que
compila y actualiza los avances en el area SmallSat (Yost & Weston, 2023).

Power: El sistema de energia eléctrica (EPS) abarca la generacion, almacenamiento y
distribucion de energia eléctrica. EI EPS es un subsistema importante y fundamental, y
comdnmente comprende una gran porcion del volumen y la masa en cualquier nave
espacial dada.

In-Space Propulsion: Subsistema que permite la capacidad del elemento espacial para
controlar su trayectoria y Orbita que se encuentra. Las tecnologias de propulsién de naves
espaciales pequefas en el espacio generalmente se clasifican como quimicas, eléctricas o
sin propelente.

Guidance, Navigation and Control: Compila tanto el subsistema de Guidance, Navigation
and Control (GNC) y el Attitude Determination and Control System (ADCS). El primero
obtiene la posicion del objeto mediante el uso de GPS y/o radares en tierra conectados a
un propagador de trayectoria, mientras que la segunda estima y controla la actitud de éste
por medio de sensores y actuadores dentro del SmallSat.

Structures, Materials and Mechanisms: Compila a las estructuras que encapsula al
SmallSat, sus mecanismos de despliegue y sus métodos de manufactura y seleccién de
materiales. Es un subsistema que engloba y depende de los requerimientos de los demas
para su disefio.

Thermal Control: Corresponde a mecanismos que permiten el control de temperatura
dentro del SmallSat, dependiendo de sus requerimientos de funcionamiento. Existen lo que
son los sistemas pasivos (recubriertas, thermal straps, heat pipes, etc) y sistemas activos
(electrical heaters).

Small Spacecraft Avionics (SSA): se describen como todos los subsistemas, componentes,
instrumentos y elementos funcionales electronicos incluidos en la plataforma de la nave
espacial. Estos incluyen principalmente subelementos de vuelo de comando y manejo de
datos (CDH), software de vuelo (FSW) y otros subsistemas de vuelo criticos, incluida la
carga util y los subsistemas de avionica (PSA).

Communication: el sistema de comunicacion permite a la nave espacial transmitir datos y
telemetria a la Tierra, recibir comandos de la Tierra y transmitir informacion de una nave
espacial a otra. Un sistema de comunicaciones consiste en el segmento terrestre: una o0 mas
estaciones terrestres ubicadas en la Tierra, y el segmento espacial: una 0 mas naves
espaciales y sus respectivas cargas Utiles de comunicacion. Las tres funciones de un sistema
de comunicaciones son recibir comandos desde la Tierra (enlace ascendente), transmitir
datos a la Tierra (enlace descendente) y transmitir o recibir informacién de otro satélite
(enlace cruzado o enlace entre satélites).
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1.1.4 Distributed Spacecraft Mission

Al apilarse varios elementos bajo una misma mision, aparece el concepto segmento espacial de
Distributed Spacecraft Missions (DSM), que son misiones que involucran multiples satélites para
lograr uno o varios objetivos comunes o distintos. Esta definicion generalizada, lejos de asentar su
concepto adrede, no especifica cualidades del sistema (le Moigne et al., 2020); por ende, es
necesario generar una taxonomia de la definicion entregada que clasifique estas caracteristicas. Le
Moigne, J; Adams, J y Nag, S detallan expresamente los elementos en el Anexo 1, concordante
también con los alcances obtenidos por Cote et al. (Cote et al., 2018). Por medio de esta taxonomia
se define a los clusters dentro de la categoria de relacion espacial 2.1 del Anexo 1; como una
coleccidon de naves que no se encuentran uniformemente distribuidas en una region espacial
particular, en contraste a las constelaciones Walker (distribucion equitativa de un conjunto de
cuerpos celestes). Se apilan en ciertas regiones debido a una necesidad en comuin, como los
mostrados en la Figura 1.7. Para este trabajo se utilizara esta taxonomia para definir en mayor
alcance las caracteristicas del cluster a modelar.

1.1.5 Observacién Terrestre

Pl

,ﬁ:,,',‘/
i
a) Constellation Observing System for Meteorology b) Magnetospheric Multiscale (MMS) Mission.
lonosphere & Climate (COSMIC). Constelacion tipo Constelacion tipo cluster de 4 satélites idénticos
cluster de 6 SmallSats que estudian la atmosfera disefiados para el estudio de la magnetosfera
Terrestre. (Brian Dunbar, 2014) terrestre. (Bridgman & Fox, 2016)

Figura 1.7 Ejemplos de constelaciones tipo cluster desplegadas
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La Observacion Terrestre (EO) es la recopilacion de datos sobre los sistemas fisicos, quimicos y
biologicos del planeta Tierra via tecnologias de percepcion remota, como son los satélites con
camaras de observacion. Estos Ultimos entregan sets de datos confiables y repetibles que, en
conjunto con la investigacion y desarrollo de métodos de analisis apropiados, proveen una manera
unica de obtener informacion del planeta. Ejemplos incluyen el monitoreo del estado y evolucion
del medioambiente, sea por tierra, mar o aire, y la capacidad de asistir situaciones durante crisis
climaticas o conflictos humanos (Earth Observation, 2022).

Hasta 2022 se han contabilizado 5 465 satélites actualmente operativos, donde 1 130 de ellos son
satélites de EO (Union of Concerned Scientists, 2022) donde el 52,2% de ellos son para uso
comercial, siendo Planet Labs y Spire Global que concentran la mayor cantidad de satélites EO en
Orbitas Low Earth Orbit (LEO), 197 y 114 respectivamente. Ambas compafiias mencionadas
anteriormente utilizan constelaciones de satélites tipo CubeSat 3U dedicados a la EO como se
aprecia en la Figura 1.8.

a) Low Earth Multi-Use Receiver (LEMUR) 3U b) Despliegue de satélites Dove de Planet Labs
CubeSat de Spire Global (Spire Global) (Planet Labs)

Figura 1.8 Representaciones graficas de CubeSats 3U usadas para EO (varios autores)

Muchos satélites EO transportan consigo instrumentos que deben ser operados a alturas
relativamente bajas, sobre los 500 y 600 km, correspondiente al 94.3% de satélites EO lanzados
en la actualidad (Union of Concerned Scientists, 2022). Los requisitos de operacion, el disefio y la
cobertura solicitada condicionan las érbitas a la que se encontraran los elementos. Para uno o un
cluster en configuracidn espacial Swarm, se utiliza érbitas polares o Sun-Synchronous Orbit (SSO)
para una cobertura global, como es el satélite FASat Charlie, o si es una constelacion de satélite se
utilizan las constelaciones Walker o una mezcla o personalizada, como son los casos de Planet
Labs y Spire Global.
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1.1.6 Fallas en Satélites

La falla de los satélites en drbita, o de uno de sus subsistemas, pueden afectar significativamente
las capacidades que los sectores comerciales, defensa y civil poseen. Las anomalias en Orbita son
eventos degradantes de la mision ocurrentes en la vida operacional de un elemento. Todo cuerpo
celeste artificial presenta anomalias en cualquier momento de su vida operacional, con severidad
desde una degradacion gradual de la eficiencia de los paneles solares y bateria hasta el cese de
comunicaciones y la falla catastréfica (Galvan et al., 2014).

Las causas de las fallas se deben tanto al ambiente especial (radiacion solar, Single Event Upset
(SEU), entre otros), como al error humano (falta de experiencia, error de disefio, error de
operacion, entre otros) (Kiselyov, 2020). Por ende, se ha vuelto imperante la necesidad de una
herramienta que permita medir la calidad de un objeto a lo largo del tiempo (Billinton & Allan,
1992); por tanto, el concepto de confiabilidad aparece como una variable dependiente del tiempo
y concierne a las fallas posibles dentro de ese dominio. De esta forma, se genera una diferencia
sustancial en lo que respecta a control de calidad -la mantencion y monitoreo de capacidad de un
sistema a la hora ejecutar la accion para la que fue hecho- e ingenieria en confiabilidad, ameritando
su propio estudio.

1.1.7 Confiabilidad

La confiabilidad se define como la probabilidad de que un item realizard una funcién requerida
sin falla, en determinadas condiciones de operacion y por un tiempo definido (Billinton & Allan,
1992). También se puede establecer como el nimero de fallas dentro de un periodo de tiempo. La
confiabilidad como concepto estimable debe entenderse como una probabilidad en la que cualquier
intento por cuantificarla involucrara el uso de métodos estadisticos. Para elementos no reparables,
se define como la probabilidad de supervivencia sobre la vida esperada de items no reparables
(como ampolletas, transistores o satélites) (Billinton & Allan, 1992).

La definicién establecida se puede separar en 4 secciones: probabilidad, performance, tiempo y
condiciones de operacion. La probabilidad provee la entrada numérica para el tratamiento de la
confiabilidad y usualmente se la considera la mas relevante, referente a los registros historicos
para su analisis. Para el resto de las secciones se analizan como parametros ingenieriles, que
dependen del disefio y condiciones externas, donde la teoria de probabilidad no es Gtil o solamente
complementa el disefio (Billinton & Allan, 1992). Para estas ultimas secciones, la confiabilidad
mas que a un valor estadistico, responde a una metodologia de disefio y fabricaciéon (O’Connor &
Kleyner, 2012).

También la durabilidad se define como la habilidad de soportar los efectos del tiempo (distancia
recorrida, ciclos de operacion, etc.) en mecanismos tales como la fatiga, corrosion, cambios en
parametros eléctricos, etc. También se expresa como el tiempo minimo antes de la ocurrencia de
fallos de desgaste; la durabilidad puede ser una métrica de medicion referente a los parametros
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ingenieriles mencionados previamente. Para elementos no reparables, se traduce cuantitativamente
como Mean Time To Failure (MTTF), siendo el tiempo medio hasta la falla.

1.2 Planteamiento del Problema

Uno de los problemas principales que los CubeSats presentan a la hora de implementarse en un
programa, es su alta tasa de falla y, por ende, baja confiabilidad. Una de las aristas de una posible
causa investigada es la institucion desarrolladora de la misién, donde Swartwout en 2017 establece
que el 25% de las misiones de CubeSats desarrolladas por universidades estan Dead-On-Arrival
(DOA), es decir, que llegan al espacio con falla catastréfica (Swartwout & Jayne, 2017). El autor
también concluye que las instituciones que construyen mas satélites reflejan un aumento en el
éxito de las misiones, declarando basado en su propia experiencia que “los proyectos dirigidos por
estudiantes usualmente fracasan debido a una falta de tiempo y recursos entregada al testeo a nivel
de sistema” (Swartwout & Jayne, 2017).

Mirando la problematica desde una perspectiva global, se requiere saber y poder determinar la
confiabilidad de un CubeSat para efectos de disefio. Todo esto comienza con el levantamiento de
datos y recopilacion de anomalias en orbitas, fallas y eventos a misiones pasadas y actuales. Un
reporte de NASA presentd un analisis estadistico en la confiabilidad de CubeSats (GSFC/Code
371, 2015). Por medio de una base de datos creada por Swartwout (actualmente fusionada con
Seradata, empresa lider de recoleccion de datos y anomalias en érbita). De las 390 misiones
analizados, solo 21 pudieron considerarse apropiadas (que la mision tiene suficientes datos) y
completos (que todas las anomalias han sido registradas) para ser usadas. Se concluyé que la
ausencia de data util hace que la estimacién practica de confiabilidad se vuelva dificil (GSFC/Code
371, 2015).

e esa insuficiencia, J. Bouwmeester et al. realiza otro acercamiento por medio de la inferencia
bayesiana, método estadistico que infiere las caracteristicas de una muestra a partir de un conjunto
mayor que lo engloba, donde la base de datos de fallas SmallSats puede ser utilizada para proveer
una distribucion a priori para CubeSats, basado en el hecho que estos ultimos son un subconjunto
de SmallSats (Bouwmeester et al., 2022). Los resultados se pueden apreciar en la Figura 1.9, donde
se concluye que la curva producto Lognormal-Gompertz es la que se asemeja mas a los datos
obtenidos. Se observa a su vez el desplome de confiabilidad en los primeros 2 afios de operabilidad,
Ilegando a ~58% pasado ese tiempo.
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Figura 1.9 Curva de Confiabilidad de CubeSats (Bouwmeester et al., 2022)

Una aproximacion comun para mejorar la confiabilidad en satélites de mayor envergadura es la
aplicacion de redundancia a subsistemas criticos. Sin embargo, el limitado volumen comdnmente
restringe la implementacién acabada de redundancia en el sistema (Bouwmeester et al., 2022).
Delfi-C3, un CubeSat 3U de la Universidad Tecnolégica de Delft (TUDelft) como se muestra en
la Figura 1.11, implementd redundancia por medio de un sistema backup para el C&DH de uno de
sus payload (Bouwmeester et al., 2008).

a) Delfi-C3 b) Delfi-N3XT

Figura 1.10 Ejemplos de aplicacién de redundancias en CubeSats para subsistemas criticos (TUDelft)



21

Aunque no pudo probarse a falta de tiempo, su sucesor como se muestra en la Figura 1.10, utilizé
la filosofia de disefio sin single-point-of-failure (eventos que encadenan una falla catastréfica) para
aplicar redundancias en sus subsistemas mas criticos. Experiencias como estas son una motivacion
clave para investigar el beneficio de esta estrategia. En contraste con la relativa baja confiabilidad
de la plataforma, de acuerdo con Villela et al. realiz6 un extenso estudio en 2019 en 855 misiones
CubeSats (Villela et al., 2019), concluyendo que la tasa de éxito de mision ha ascendido desde un
30% en 2005, balanceandose en un 75% en 2018 como aparece en la Figura 1.11. Se concluye
también que la infant mortality (falla temprana o de despliegue) ha sido dominante como se aprecia
en la Figura 1.12 (Villela et al., 2019).
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Figura 1.11 Tasa de éxito de misiones CubeSats (Villela et al.,
2019)
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Figura 1.12 Infant Mortality de CubeSats desde 2002 hasta el 31 de
mayo, 2018 (se excluyen fallas de lanzamiento) (Villela et al., 2019)
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El aumento de la tasa de éxito, sumado a todo lo mencionado anteriormente, ha atraido
ultimamente la atencion de agencias tradicionales e industrias pujantes a usarlos como plataforma
de EO, por medio de programas propios como la European Space Agency (ESA) con FSSCat
(NanoSats Lab, 2020), el sector privado como los mencionados en Figura 1.8 o una colaboracién
publico-privada como fue la reciente expansion del contrato entre Spire Global y NASA para data
de EO (News Desk, 2022). Esto debido a la mayor demanda de datos e imagenes del suelo terrestre,
asi como la rapidez de desarrollo, produccion y lanzamiento de estos, clave para proveer
mediciones regulares y precisas, incluyendo areas dificiles de llegar como las zonas polares. Esto
se refuerza por lo establecido por la Agencia Espacial Brasilefia (AEB) en la Figura 1.13,
exponiendo el gran interés que tiene el sector pablico y la academia de la observacion terrestre en
resolucion media. Lo mas remarcable es que mayoritariamente requieren resoluciones de 20
metros 0 menos, con una tasa de refresco de 30 dias 0 menos. Este tipo de requerimientos es muy
dificil de lograr con un satélite monolitico.
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Figura 1.13 Demandas Nacionales del Sector Espacial 2019 (AEB)

Ante esa situacion, los DSM aparecen como una manera de resolver el uso de CubeSats para
misiones EO y mejorar la confiabilidad total del sistema espacial, al poder desplegar mas
elementos de los requeridos. Esta opcion por estudiar sin embargo abre mas preguntas. ¢Se puede
estimar la confiabilidad de un cluster de CubeSats a partir de sus curvas de confiabilidad? ;Cuanto
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afecta la confiabilidad y System Engineering (SE) Envelopes (costo, masay volumen) de un cluster
al implementarle estrategias de redundancias a CubeSats?

En el presente trabajo se dard continuidad al trabajo realizado en el Proyecto de Ingenieria
Aeroespacial (PIA) denominado: Confiabilidad en CubeSats, construyendo una arquitectura que
simule y estime la confiabilidad y sus Systems Engineering Envelopes para unidades bus y
segmentos espaciales clusters de CubeSats, al aplicarle estrategias de redundancia y mitigacion de
riesgos comparando los resultados con el trabajo de Qaisar et al (Qaisar et al., 2016).

1.3 Objetivos

1.3.1 Objetivo General

Estimar la confiabilidad y Systems Engineering Envelopes para unidades bus y segmentos
espaciales clusters de CubeSats de diferentes configuraciones por medio de modelado, simulacion
y analisis de estrategias de redundancia y mitigacion de riesgos.

1.3.2 Objetivos Especificos

- Determinar los parametros y componentes necesarios para estimar la confiabilidad y SE
Envelopes de subsistemas de un cluster compuesto por CubeSats, del CubeSat como tal y
sus subsistemas.

- Disefar la arquitectura definitiva que traduzca las estrategias de mitigacion de falla en la
simulacion para la obtencion de confiabilidad y System Engineering Envelopes, utilizando
como referencia la propuesta inicial planteada en el PIA y el Estado del Arte.

- Simular una misiéon EO de 5 a 7 afios por medio de un cluster de CubeSats (Torres, 2017).

- Evaluar los resultados de la simulacion con casos de estudio.

1.4 Metodologia

Primero, se realizara un estudio bibliografico que complemente lo establecido en el trabajo previo
(PIA) en materia de estrategias de mitigacion de riesgo y redundancias aplicables. Luego de
generar un levantamiento de informacion recopilando todos los elementos necesarios para su
implementacién, tales como las curvas de confiabilidad de CubeSats, los SE Envelopes de cada
subsistema a partir de datos de proveedores, entre otros; se disefiara la arquitectura definitiva,
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utilizando como referencia inicial la propuesta inicial planteada en el PIA y cualquier otro modelo
disefiado previamente que se haya encontrado en el Estado del Arte.

Posterior a ello, una vez definida la arquitectura definitiva y sus requerimientos, se procedera a la
construcciodn de ésta. Una vez construido se simulard una mision de EO equivalente de 5 a 7 afos,
siendo la vida promedio de disefio satélite monolitico de observacion, por medio de un cluster de
CubeSats en distintas configuraciones de mitigacion de confiabilidad.
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CAPITULO 2: Marco Tebrico

En este capitulo se resumird brevemente la terminologia que enmarca las teorias y métodos de
obtencion de curvas de confiabilidad que se expondran en el Estado del Arte. Se definiran las
expresiones matematicas de confiabilidad y tasa de falla, asi como su comportamiento y como en
la practica la falla en sistemas se expresa a lo largo del tiempo

2.1 Terminologia

Se define matematicamente que la confiabilidad y la probabilidad de falla son 2 fendmenos
complementarios uno del otro.

R®)=1-0Q() [-] 1)
La derivada de una funcidn distribuida cumulativa de una variable aleatoria es la probabilidad de
densidad. En evaluacion de confiabilidad, Q(t), entrega la funcién de densidad de falla f(t),
donde

dQ(®) _ _dR(®)

foy =2 -] @)
@)
t
0 = j fF(Odt [-] @)
0
Y
t oo
R(t) =1 — dt = dt [— 4
® jof(o ‘ j fF(Odt [-] 4

Durante la vida del objeto no reparable, a la probabilidad instantanea de la Unica falla catastréfica
se le denomina tasa de riesgo o hazard rate, designado A(t). En términos de falla, la tasa de fallo
es una métrica, valga la redundancia, que describe la tasa a la que las fallas ocurren en el sistema.
Esta variable es dependiente tanto del nimero de fallas en cierto periodo de tiempo y el numero
de componentes expuestos a la falla.

_ numero de fallas por unidad de tiempo
A0 = numero de componentes expuestos a la falla =] ©)
En (Billinton & Allan, 1992) se relaciona matematicamente a la confiabilidad con la tasa de fallo
de la siguiente manera, siendo esta descripcién independiente de cualquier funcién o forma que

describa a la falla misma.

R(t) = exp I—f A(t)dtl [—] (6)
0
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Usualmente la tasa de falla sigue un comportamiento Illamado bathtub curve, como se observa en
la siguiente Figura 2.1. Esta curva se divide en tres secciones, la primera correspondiente a la
mortalidad infantil, provocada por fallas de disefio, humanas o eventuales; seguido de un periodo
constante, cuya falla principal es la provocada aleatoriamente; terminando con el ascenso por el

wear-out, provocado por el desgaste de los componentes.

—bathtub curve
intersection infant mortality & random failure
intersection random failure & wear-out

failure rate

time

Figura 2.1 Bathtub Curve (Bouwmeester et al., 2022)

Se define el mean time to failure (MTTF) como el tiempo esperado a la falla de un sistema no
reparable, siendo m el MTTF

m = Oj R(t)dt = jo tF(D)de [~] (7)

Es una herramienta atil y muy utilizada en la industria para evaluar el estado del sistema y estimar
el éxito o no de los objetivos.
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CAPITULO 3: Estado del Arte

En este capitulo se hace un resumen de trabajos previos relacionados con métodos de célculo y
estimacion de confiabilidad, tanto para componentes y elementos; métodos de disefio para
proyectos SmallSats. Esto, con tal de identificar los elementos de mayor relevancia que sirvan para
la construccidn de la arquitectura definitiva a desarrollar en los capitulos siguientes.

3.1 Disefio de Arquitecturas y SE Envelopes
3.1.1 A Framework for Small Satellite Architecture Design (Qaisar et al., 2016)

Los autores propusieron una arquitectura sistematica para la toma informada y Optima de
decisiones en lo que respecta al disefio de SmallSats. Como se ilustra en la Figura 3.1, el usuario
ingresa los elementos relevantes de la arquitectura del sistema, sus restricciones y SE Envelopes.
Aplicaciones y herramientas reciben este input, consultan bases independientes de componentes
COTS, produciendo como un resultado un tradespace visual que contiene las soluciones
percibidas y no intuitivas. El proceso se vuelve iterativo hasta encontrar un 6ptimo que satisfaga
los requerimientos del proyecto.

COTS
Databases

Tradespace Construction ~

Design Verifications —
Desktop Applications & Tools

4 b

System Architecture Elements
Constraints

Trade Parameters

Relative Importance

Visual
Tradespace

Sub-Optimal
Design

Optimal
Architecture
Decision

Physical System

Figura 3.1 Arquitectura propuesta para el disefio de
SmallSats (Qaisar et al, 2016)

El tradespace es construido tomando todas las combinaciones de una alternativa COTS a la vez.
Luego los resultados son obtenidos mediante la adicion de los valores de cada alternativa escogida.
La optimizacion de estos resultados dependera de los requerimientos del proyecto. En la Figura
3.2 se observa el ejemplo realizado por los actores que, en a) se observa el tradespace inicial y en
b) el actualizado, se actualiza mediante el uso de un requerimiento que refine la toma de decisiones.
En este caso es el uso de 2 Power Systems (componente del EPS) para efectos de redundancia.
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a) Tradespace inicial segun la base de datos del b) Tradespace final con condicién “Dual Power
autor Subsystem”
Figura 3.2 Ejemplo de Tradespace realizado por el autor (Qaisar et al, 2016)

3.1.2 Mathematical Models for The Study of The Reliability of Systems (Kaufmann et
al., 1977)

Segun el autor, el término “redundancia” es uno general usado cuando una pieza 0 componente
pueda reemplazar a otro que ha fallado. Cualquier estructura que no sea una en serie puede
considerarse redundante en el sentido que hay presencia de componentes fallidos y sin embargo el
elemento no falla. Por el contrario, una estructura en serie no tiene redundancia por si misma.

En un estilo particular, la redundancia es la técnica para aumentar la confiabilidad de un sistema,
donde se adosan en paralelo dos 0 mas componentes, subestructuras o dispositivos completos.
Estos pueden separarse en dos tipos de redundancia:

Redundancia activa: Todos los componentes del elemento funcionan permanentemente incluso
si No es necesario.

Redundancia pasiva: la redundancia pasiva consiste en establecer ciertos componentes como “en
reserva”, que no sean usados mientras no sean requeridos. Ante la presencia de una falla tolerable
dentro del sistema, estos se pondran en servicio, cambiando circuitos o reemplazando el
componente en su totalidad. Uno generalmente supone que los componentes usados nos estan
siendo sujetos a deterioro, por ende la tasa de falla de estos depende de si estos han o0 no han sido
puestos en servicio, dejandolos en un tiempo de operacion distinto al del elemento en su totalidad.
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(1) Redundancia al costo minimo

Para este medio los autores utilizaron un método secuencial, propuesto inicialmente por Barlow y
Proschan y posteriormente modificado levemente por ellos, que permite la busqueda de un éptimo
entre confiabilidad del sistema y el costo asociado al uso de componentes redundantes. Se hace
definiendo un coeficiente para cada subsistema que compara la diferencia de confiabilidad entre
el componente y el elemento total y el costo por la redundancia extra aplicada.

U = %[logr(ki, o ki + 1, k) —logr(k)] [—] €)]

L

Donde u; es el coeficiente del i-componente por optimizar, c; es el costo por i-componente
redundante, r(k;, ..., k; + 1, ..., k;,) la confiabilidad del componente al aplicarle redundancia y
r(k) la confiabilidad del elemento. Esto permite un método comparable entre variables relevantes
en el disefio y la confiabilidad del elemento en su totalidad, y como estos interactian entre si,
claves para el disefio preliminar de cualquier sistema.

3.2 Confiabilidad de CubeSats
3.2.1 Practical Reliability Engineering (Billinton & Allan, 1992)

La confiabilidad como métrica depende sobre qué objeto se analiza, a su vez, este mismo no actla
en solitario, sino muchas veces forma parte de otros objetos aledafios cuya interaccion suele ser
simple o compleja. La interaccion entre ellos puede beneficiar o afectar la confiabilidad total del
sistema armado, por lo cual es de suma relevancia a la hora de realizar disefios preliminares. En
otras palabras, la confiabilidad de los componentes efectivamente afecta la confiabilidad o
durabilidad del sistema de mayor nivel. Sin embargo, la descomposicién de sistemas en sus
componentes y su analisis de confiabilidad sistémica desde ese extremo no es tan directo. Esto se
debe a que, en la practica, la confiabilidad y probabilidad de falla de componentes no son
constantes, siendo estas variantes en el tiempo.

Cabe destacar que existen otros métodos no logicos de analizar la confiabilidad de un sistema,
dependiendo del enfoque que uno quiera dar. Un acercamiento condicional permite establecer
estados en que el sistema puede encontrarse ante un evento; el método cut set, arboles de eventos
y de fallas permite rastrear e identificar las formas y el como un sistema falla y, por ende,
determinar qué confiabilidad se presenta ante tales eventos, entre otros. Se escogen los sistemas
I6gicos por su facil implementacion y comprensién, asi como admite distribucion de
probabilidades en las fallas que puedan presentarse.
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(1) Sistemas en Serie

El sistema en serie considera dos componentes independientes A y B conectados en serie, desde
un punto de vista de confiabilidad, mostrado en la Figura 3.3.

Este arreglo implica que ambos equipos tienen que funcionar para que el éxito del sistema esté
asegurado y debido a que el éxito y la falla son mutualmente exclusivos y complementarios,
tenemos lo siguiente:

Figura 3.3 Diagrama de sistema
en serie con 2 componentes
(autoria propia)

Se define R4, Rg como las probabilidades de éxito de los componentes A y B respectivamente, y
Qg4, Qg las probabilidades de falla de ambos.

Ra() + Qa(t) =1y Rp(t) + Qp(t) = 1 [—] (10)
Al ser el requerimiento que ambos componentes funcionen para que el sistema completo se
encuentre operativo, se define la probabilidad de éxito del sistema o confiabilidad del sistema
como:

t
Rs(t) = Ra(t) - Rp(t) = exp l—f (Aa(®) + lB(t))dtl (-] 11)
0

Para un sistema de n componentes, la confiabilidad se describe generalizando la ecuacion previa

R =| [Ri(®) =
i=1 i=

Esto se conoce como la regla del producto de confiabilidad, debido a que establece que la
confiabilidad de un sistema en serie es la multiplicacion de la de cada componente.

ﬁexp [— f t/h-(t)dtl -] (12)
=1
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(2) Sistemas en Paralelo

Se considera un sistema de dos componentes independientes A y B conectados en paralelo desde
un punto de vista de confiabilidad como lo observado en la Figura 3.4.

Figura 3.2 Diagrama de sistema
en paralelo con 2 componentes
(autoria propia)

Como se observa, el requerimiento del sistema es que solo uno de los componentes tiene que
trabajar para el éxito de este. La confiabilidad del sistema se obtiene como el complemento de la
falla del sistema, debido a que es “A o B”.

Rp(6) = 1—Q4() - Qp(®) []
Rp(t) = Ra(t) + Rp(t) — Ry(t) - Rp(D)[—]
También para un sistema de n componentes paralelos usando la terminologia mencionada.

Rp=1- ﬂ(l —exp [— f /L-(t)D -] (14)
i=1 0

A diferencia de lo visto en la subseccion anterior, al incrementar la cantidad de componentes en
paralelo de un mismo sistema la probabilidad de falla disminuye y, por ende, la confiabilidad del
sistema incrementa en comparacién al valor original. Sin embargo, cabe destacar que el
incremento de componentes lleva consigo un aumento del costo inicial, el peso y el volumen del
sistema, como también que al afadir mas componentes a un sistema el incremento de la
confiabilidad es mucho menor, tal como se observa en la Figura 3.5. Ya para el 6to elemento el
beneficio es practicamente nulo.

(13)
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Figura 3.3 Grafica comparativa de incremento de
confiabilidad vs % confiabilidad comparativa
(Billinton & Adam, 1992)

(3) Sistemas Serie-Paralelo

Los dos bloques primarios discutidos previamente conforman la base para analizar
configuraciones mas complejas, donde pueden ser mezclados dependiendo de la necesidad. El
método utilizado para analizar tales sistemas se conoce como la técnica de reduccion de redes y
consiste en reducir secuencialmente la estructura en bloques en serie y en paralelo, hasta llegar a
la confiabilidad de la macroestructura.

Figura 3.4 Diagrama de sistema serie-paralelo y su reduccién para
su anélisis (autoria propia)

Se toma como ejemplo la siguiente Figura 3.4. Tenemos en cuenta que:

R;(t) = Ri (DR, ()R (0) [-] (15)
Rg(t) = Ry()Rs()Rs (1) [—] (16)

Re() =1—(1—Rs(®)(1 = Ry(®)) [-] (17)
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(4) Sistemas K-out-of-N

Los sistemas K-out-of-N o parcialmente redundantes, son sistemas intermedios entre los en serie
y los paralelos. Esto se debe a que se establece como condicidn que del total de n componentes
disponibles, solo k tienen que estar operativos para que el sistema no falle. Esta metodologia se
resuelve utilizando la distribucion binomial donde, dependiendo de la cantidad de componentes
requeridos para funcionar, la expresion de confiabilidad del sistema varia.

n

Rs(k; n,R) = Z (Z) R"(1—-R)™T

r=k

La expresion mostrada anteriormente esta condicionada a cuando los valores de confiabilidad de
todos los componentes del sistema son iguales. Al ser de distinto valor, se le aplica otro método
denominado Event Space Method, que es una aplicacion del axioma de eventos mutuamente
excluyentes. Se determinan todos los eventos mutuamente excluyentes y se consideran aquellos
que resultan en el éxito del sistema. La fiabilidad del sistema es simplemente la probabilidad de la
unién de todos los eventos mutuamente excluyentes que producen un éxito del sistema. Del mismo
modo, la falta de fiabilidad es la probabilidad de la unién de todos los eventos mutuamente
excluyentes que producen una falla del sistema.

Este método se realiza de la siguiente manera:

e Se identifican todos los eventos mutualmente excluyentes que provocan la falla del
sistema.

e Sesuman las probabilidades de tales eventos.

e Seleresta por 1, obteniendo el valor de confiabilidad.

Este sistema también es aplicable a componentes cuya probabilidad dependan en el tiempo.

(5) Sistemas Standby

En los sistemas anteriores mencionados se asumia que un sistema redundante consistia en dos o
mas ramificaciones, conectados en paralelo y que ambas ramas son operadas simultdneamente. No
obstante, uno 0 mas componentes pueden no estar activos constantemente, sino que permanecen
en un estado standby o idle. Estos son activados en ciertos momentos al ser requeridos o al haber
una falla. La Figura 3.8 muestra el diagrama del sistema, siendo un switch operado por el usuario
que permite el cambio de dispositivo. Las ventajas y comparaciones de este sistema y el paralelo
son discutibles y depende mucho del modelo a realizar.
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iV

Figura 3.5 Diagrama de sistema
standby con 2 componentes
(autoria propia)

En la presente figura se observa la dependencia del componente standby B del operativo A. El
estado mismo del primero depende exclusivamente del segundo, habiendo una relacion bayesiana
entre ellos. El switching puede ser perfecto o imperfecto, determinando si el propio switch posee
una probabilidad de falla o no. En realidad, ningun switch es propenso a funcionar la totalidad de
las veces, pero en ciertos momentos es relevante considerar aquellos casos que son estimativos.

(6) Switch Perfecto

Se considera switch perfecto cuando no fallan durante la operacion ni al momento de cambiar o de
volver a su estado original, es decir, cuando son 100% confiables. Para efectos de simpleza se
establecera un sistema de 2 componentes como en la figura anterior, donde B se considerara como
el componente standby, y al no operar no falla, siendo solamente activado cuando A falle. Por
ende, la falla del sistema es dado por A y por B, siendo que A fall6. Por ultimo, ambos
componentes son iguales con una tasa de fallo A.

Se utiliza la siguiente expresion para describir la confiabilidad en x caso, donde P,(t) denota la
probabilidad de que x componente falle en tiempo t.

x ,—At
P.(t) = % ] (19)

Por ende, para un sistema de 2 componentes seria:

Ry(t) = Py(8) + Py () = (1 + A)e™* [—] (20)
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3.2.2 Reliability of CubeSats — Statistical Data, Developers’ Beliefs and the Way
Forward (Langer & Bouwmeester, 2016)

50 7
Chance of failure for an university built CubeSat within the first 6 months [%]
n=113)

Figura 3.6 Tasa de falla de un satélite tipo CubeSat construido por universidades
durante 6 meses (n=113) (Langer & Bouwmeester)

Los autores recopilaron mediante una encuesta 113 ejemplos para poder describir la falla de
CubeSats bajo distintas lupas. Una de estas consistié en medir la tasa de falla de un satélite tipo
CubeSat construido por una universidad, donde se encontré que durante los primeros 6 meses se
estimaba promedio encontrarse bajo el 50%. Se utiliz6 una distribucién normal para ajustar la data
recopilada, con p=48.98 y 6 = 19.29, que se observa en la Figura 3.9.

Muchos de los satélites lanzados y construido hasta la fecha de este articulo son perdidos durante
la primera fase de operaciones, mencionan los autores. Swartwout menciona que mucha de las
fallas iniciales se produce por falta de pruebas a nivel sistema (explicado por falta de tiempo y
presupuesto). Concluyen que mucha de estas fallas iniciales puede resolverse por medio de pruebas
funcionales y preocupacion en la integracion méas que en el uso y generacion de pruebas de
calificacion méas complejas.

3.2.3 Improving CubeSat Reliability: Subsystem Redundancy or Improved Testing?
(Bouwmeester et al., 2022)

Los autores estimaron las curvaturas de confiabilidad mediante el uso de la inferencia bayesiana
en la base de datos obtenida por ellos mismos y categorizandolas en subsistemas los cuales son:

e Attitude Determination and Control (ADCYS)

e Command and Data Handling Subsystems (CDHS)
e Communication Subsystem (COMMS)

e Structure & Deployment Mechanisms (STS & DepS)
e Electrical Power Subsystem (EPS)

e Payload (P/L)
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El subsistema térmico se ha omitido debido a que no se encuentra presente en la base de datos y
que se encuentra como un componente pasivo en CubeSats o se encuentra en otros subsistemas.
Las interfaces eléctricas fueron alojadas a sus subsistemas primarios (interfaz de datos a CDHS,
distribucion de poder a EPS). Se recalca la existencia de una categoria extra, de tamafio no menor
(23 de 71 registros), denominada unknown cuyo origen de la falla es desconocida. La censura de
estos datos conlleva a la sobreestimacion de la confiabilidad de tales subsistemas, por ende fueron
removidos inicialmente previos al analisis.

Asumiendo una relacion en serie entre los subsistemas, las curvas se describen segun el producto
Lognormal-Gompertz, se obtienen las siguientes curvas para cada subsistema segun los autores:

t

—nlet-1 1 t2 1(nx-—p)?

R(t)=e n(e ) j—e Z 202 dx (21)
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Figura 3.7 Curvas de confiabilidad de cada subsistema (Bouwmeester et al, 2022)

Para el estudio de los efectos de redundancia en los subsistemas, la ubicacion de la falla en los
subsistemas no es ideal, ya que la redundancia en la practica se aplica a componentes, sus interfaz
0 unidades fisicas. Se espera que a futuro los CubeSats mas avanzados sean propensos al uso de
redundancia de subsistemas completos. De acuerdo con el CubeSat Data Survey (Bouwmeester et
al., 2017) aproximadamente el 10% de las unidades bus son redundantes. Aunque esto no permite
establecer ninguna conclusién sobre la redundancia en otros subsistemas, puede ser usado como
indicative que este campo no ha sido ampliamente implementado todavia.

Finalmente los autores concuerdan en la presencia de una correlacion entre la sofisticacion de
CubeSats y la experiencia de los desarrolladores, mientras la funcionalidad es afiadida en proyectos
siguientes. Es decir, se observa una evolucién en el desarrollo de CubeSats, tanto en la experiencia
de los desarrolladores como en la mejora y funcionalidad de estos, alcanzando por ende un mayor
grado de confiabilidad.
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3.2.4 Satellite system Design Optimization Based on Bayesian Melding of Multi-Level
Multi-Source Lifetime (Xu et al., 2019)

En el Reliability-Based Design Optimization (RBDO) de un sistema satelital, el modelamiento de
la confiabilidad es esencial. Ante la problematica presentada en el Capitulo 1, los autores proponen
el método de Bayesian Melding (BMM) para fusionar la informacion de su vida util a partir de
multiples fuentes, con el objetivo de actualizar las curvas de confiabilidad de los niveles superiores
y reactualizar los inferiores con el objetivo de optimizar las estructuras entre cada nivel. El sistema
por analizar se separa en distintos niveles de elementos y componentes, dependiendo de la
complejidad a analizar (de sistema espacial a componente por ejemplo) como se aprecia en la
Figura 3.8. Para cada modulo se establece una estructura entre los componentes que lo componen,
influenciando la aplicacion de inferencia bayesiana entre estos. Luego, se reactualizan todas las
curvas de confiabilidad en los niveles superiores para luego reactualizar los inferiores.

~~  Modul o
/ \ﬂ.
Level N -\AM__ J |
Level N-1 \ Y,
—— [ [ i
Level 3 | ,ﬂu ) (42 )
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Figura 3.8 Representacion Gréafica Simplificada de un Sistema Satelital de
Varios Niveles (Xu et al, 2019)

Este sistema de actualizacion de curvas de confiabilidad viene acompafiado de un método de
optimizacion RBDO, donde se le solicita al usuario pardmetros de restriccion relativos al disefio
de un proyecto (costo de presupuesto, confiabilidad de un satélite y su estimacion de confiabilidad
en cada componente que lo compone).
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CAPITULO 4: Desarrollo del Estimador

En el presente capitulo se describira la implementacién de la propuesta definitiva, que va desde la
definicion de los requerimientos del sistema previo a su construccion, la obtencion de datos
iniciales y la descripcion de los programas construidos que se encuentran en Anexos 4 — 7. Se
toma en cuenta los parametros definidos inicialmente en el capitulo que aluden al tipo de mision
DSM a simular.

4.1 Propuesta Inicial

Inicialmente en el P1A se definieron los subsistemas del elemento CubeSat a evaluar, en base a las
causas de falla identificadas por (Bouwmeester et al., 2022). Estos son Electric Power Subsystem
(EPS); Telemetry, Tracking and Control (TT&C); Attitude Determination and Control (AD&C);
Command and Data Handling (C&DH); Payload (P/L); Mechanisms and Structure (M&S);
Thermal Control System (TCS); Unknown: La razon de falla es desconocida.

Posterior a la definicidn se presenté el modelo IPO, como se aprecia en Figura 4.1, el cual se divide
en 3 etapas: la etapa 1/0 recopila informacion al inicio del proceso que seran utilizadas en la
segunda y tercera etapas Ilamada Nivel Satélite y Subsistema, cuyos analisis primordiales se
enfocan en tomar al satélite como una unidad basica y compuesta de analisis, respectivamente. En
ambos se consideran dos escenarios: el primero, si se tiene acceso a una base de datos contundente,
se puede realizar el mismo procedimiento de (Bouwmeester et al., 2022) para el caso no
paramétrico y paramétrico. El segundo, si no se tiene acceso a la base de datos, se podran utilizar
las curvas paramétricas obtenidas en (Bouwmeester et al., 2022), debido a su mayor analisis
recabado. Finalmente, los resultados se integran al modelo propuesto, para entregar resultados.

110
Input Output — = Conflabilided ———
Nivel Satélite Cosio
Andlisis Andlisis Modelo
no paramétrico paramétrico Propuesto ]
Nivel Subsistema — Volumen E——
Andlisi Andlisis
no p:rccli:rilgirico paramétrico
— Masa —_—
a) Metodologia Propuesta para MT b) Diagrama de Modelo Propuesto a realizar en
MT

Figura 4.1 Metodologia y Diagramas de Modelo Iniciales (autoria propia)
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El modelo de célculo propuesto, como se ve en la Figura 4.1, es un proceso combinatorio que
estima la confiabilidad, costo, volumen y masa de las configuraciones a considerar. Inicialmente,
se selecciona una configuracion de subsistema, luego se evalda en los valores mencionados para
después juntar los resultados y probar nuevamente con otra configuracion. Todos los resultados de
cada iteracion serian guardados segun su configuracion seleccionada para analisis.

Se definié el uso de los Diagramas de Confiabilidad (Modelamiento de Redes) para conocer los
efectos de la redundancia en la confiabilidad de los CubeSats en distintas configuraciones. Para
ello, se definen las relaciones entre subsistemas y elementos para configurar en la Figura 4.2.

1 T H 2 H 3 H 4 H 5 H 6

o—[ _Q\)— 2 H 3 H 4 H 5 H 6 —o o—[ :|—q
1 o T H 2 H 3 H 4H5H 6

a) Diagrama de Sistema con Standby en el b) Diagrama de sistema distribuido compuesto por

Subsistema 1 2 sistemas en paralelo
Figura 4.2 Diagramas RBD a Usar en Modelo Inicial (autoria propia)

Se puede apreciar que la relacion entre subsistemas es en serie y la redundancia se expresa como
un componente en standby con switch perfecto. Entre los 6 subsistemas se plantea la revision de
cada combinacion de redundancia posible, con la posibilidad de revisar hasta 2 redundancias por
subsistema. Por ultimo, se define la combinatoria de ambos esquemas a la vez, es decir, que existan
sistemas distribuidos con redundancias en satélites o sin ellos.

Para los SE Envelopes el procedimiento es similar. Para cada subsistema, la informacién se
recolecta en referencia a las masas, costos y volimenes de diversos componentes utilizados en
cada sistema. Luego, se realiza una media aritmética obteniendo el promedio de las tres variables,
esto permite una combinatoria mas &gil, dependiente netamente de la configuracion escogida y no
de los componentes elegidos (Kiselyov, 2020). Desde su concepcion en la carrera espacial, la
filosofia de disefio satelital estuvo predominada por componentes altamente confiables y disefios
robustos y conservadores, hechos para soportar las condiciones extremas del espacio por largos
periodos de tiempo (Langer & Bouwmeester, 2016).

El ascenso de los CubeSats cambio esta filosofia inicial por una en favor de utilizar productos
Commercial-Off-The-Shelf (COTS), haciéndolos econdmicamente mas viables para la industria
espacial, reduciendo el costo y tiempo de desarrollo asociado, incrementar el acceso al espacio a
nuevas instituciones y permitir un mayor nimero de lanzamientos por afio (The CubeSat Program,
2022), sacrificando confiabilidad y redundancia en el proceso. A consecuencia de ello, sumado
con la reduccidn sustantiva del costo por kilogramo (cuanto cuesta lanzar 1 kg de carga al espacio)
desde $60 000 USD/kg del Space Shuttle (Pielke, 2008) hasta $5 500 USD/kg del Falcon 9 (Sheetz,
2022); el impulso generado por el programa CubeSat también permitié mayores avances en la
miniaturizacion tecnoldgica para construir satélites (serd también denominado elemento) con
componentes de menor costo, compactos y COTS (Poghosyan & Golkar, 2017).
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4.1.1 Cambios Por Realizar

Se presentan varios aspectos a considerar para evaluar posibles mejoras a esta propuesta.

La propuesta inicial presenta ambigiiedades en el desarrollo del proceso de célculo. Es
necesario detallar y clarificar sobre cuéles son las variables relevantes solicitadas, los
procesos que se realizaran y los resultados especificos a resolver.

Un sistema distribuido por su complejidad de definicion no puede ser reducido a un
diagrama de confiabilidad, en comparacion a los subsistemas y sus relaciones entre ellas.
Es necesario el uso de un método que permita la simulacion del sistema complejo en su
totalidad, o la acotacién del problema a abarcar.

No se detalla de qué manera o en qué plataforma(s) se van a implementar.

Se usaran los subsistemas y las curvas de confiabilidad obtenidas por Bouwmeester, J. para
la estimacion de confiabilidad de un cluster de CubeSat al no tener acceso a la base de
datos de la cual los autores mencionados en el Estado del Arte tuvieron acceso.
Establecer que la cantidad de satélites por lanzar esta relacionado a otros factores que se
originan del disefio de la misién y no por estimacion del usuario.

Segun Guo y Kiselyov en la préctica se prima el estudio de redundancia netamente en el
subsistema EPS debido a que estadisticamente es el que méas falla (Guo et al., 2014;
Kiselyov, 2020).

El estudio debe primar en el bus y no en la carga util, ya que esta Gltima esta atado a otros
parametros de misién que son irrelevantes para este estudio. Lo relevante es saber cuanto
restante nos queda de carga Util, y como este cambia dependiendo de la configuracion
buscada. También se omite la media aritmética de los valores.

El costo de lanzamiento no se mide en la practica por la masa, sino que mediante el servicio
de ridesharing, vender cupos CubeSats de pods que se lanzaran a futuro, en las lanzaderas
orbitales.

4.2 Consideraciones de Disefio

Se plantea desarrollar un sistema que estime y compare la confiabilidad y los SE Envelopes
para bus y clusters, de distintas configuraciones de redundancias y mitigaciones de riesgo. Para
ello se toman las siguientes consideraciones que entregan formay guia a la arquitectura a construir.
Como regla general se asume que todo dato técnico entregado por proveedores sobre estos
subsistemas seré considerado como cierto y confiable.
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4.2.1 Disefio General y de la Mision

Se establece una mision que tenga una duracién estimada de 5 a 7 afios (Torres, 2017), similar al
periodo de mision que un elemento monolitico es disefiado para durar. EIl proposito de la mision
es EO, situando un cluster en orbita LEO. EI diagrama del segmento espacial se muestra en la
Figura 4.3, donde se expone el disefio del cluster a evaluar. Todos los satélites que conformen la
constelacion se encuentran en Orbitas similares, con el objetivo que se encuentren en el mismo
ambiente espacial. Periddicamente se afiadiran méas elementos al mismo ambiente espacial que se
encuentre el resto. Tiene que haber una minima cantidad operativa de CubeSats para considerarse
que la mision sigue en curso.

Ntelnal-lal (e =Telelelell DSM (cluster)

Subsistemas
Payload

Bus Payload

STS&M PL PL

Elemento Espacial (EE) 1 Elemento Espacial (EE) n

Figura 4.3 Diagrama Segmento Espacial (autoria propia)

Con respecto al programa a construir, se requiere que este sea modificable y aplicable a cualquier
configuracién segun las necesidades contingentes a su construccion. También de una interfaz
amigable que permita la ejecucion rapida de la totalidad del programa o solo parte de ella. Este
programa debe estimar la confiabilidad de un cluster definido por el usuario, por medio del uso de
Reliability Block Diagrams (RBD) para la construccion y estimacion de su curva de confiabilidad
a lo largo del tiempo, en base a las curvas de confiabilidad de subsistemas obtenidas por
Bouwmeester (Bouwmeester et al., 2022). Se requiere que el programa a construir genere un
tradespace del cluster que describa los posibles costes totales, masa y volumen de cada CubeSat y
de la mision, segun el estandar y la configuracion solicitada.

4.2.2 Subsistemas

Cada elemento que componga el cluster se descompone en unidades bus y payload, donde el
payload se aboca exclusivamente a la EO y el bus a la subsistencia del sistema satelital. El bus, a
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su vez, se descompone en los subsistemas definidos previamente. Para efectos de anélisis de
diagramas RBD se define que cada subsistema se relaciona uno con otro en serie, es decir, que
para que el sistema funcione todos deben funcionar. La estrategia de redundancia para mitigacion
a la falla se realizara considerando subsistemas backup y standby que, en caso de falla, estos se
activen en reemplazo. La probabilidad de falla y la confiabilidad de cada subsistema se obtendra
mediante las curvas obtenidas por J. Bouwmeester et al. en 2022 (Bouwmeester et al., 2022) en la
Figura 4.4. Se recalca que, segun establece el autor, las curvas determinadas solo pueden entregar
cierta certeza estadistica en los primeros 2 afios, debido a que la data se concentraba por ese
periodo de tiempo y la forma de la funcion tras este tiempo estd netamente ligado a la escogida
por el mismo autor.

1

0.9

0.8

0.7

o
o

reliability
o
o

o
'S

——ADCS: i,=15.4, 7,=10, #,=2.6, 1,,=9.1E-05
i CDHS: 11, =11.5, 5,=8.39, 6,=8.1, 7,=0.0167

0.2 H----~COMMS: 1,=13.7, 5,=9.79, ,=2.6, 7,-8.3E-05

- - -5TS&DepS and PAL: 1, =14.3, 0,=9.21, 6,=2.7, 1,=0.00011
—EPS: j1,=9.4, 0,=8.18, 6,=2.9, 7,=0.00011

0 i I i I
0 5 10 15 20

time in-orbit (years)

0.3H

0.1H

Figura 4.4 Curvas de Confiabilidad para cada subsistema (Bouwmeester et al., 2022)

4.2.3 Elemento CubeSat

El cluster estara compuesto exclusivamente por unidades CubeSats que pueden ser exclusivamente
de 1, 3 0 6U. Los CubeSats tendran una vida promedio de 1 a 2 afios, cuya confiabilidad no podra
bajar del 60% (Bouwmeester et al., 2022). A su vez, la curva de confiabilidad que lo defina se
obtiene por el mismo autor que entrega las curvas para cada subsistema.

Como se ha mencionado anteriormente, la cantidad de volumen y masa estan delimitados por
disefio. En la préctica al disefio no es el estandar que define su tamafio maximo, sino al contenedor
que posteriormente despliega al CubeSat al espacio, comunmente denominado pod. Estos con el
pasar de los afios han sido modificados para que permita un mayor porcentaje de espacio, mas alla
del estandar inicial, tanto el aumento del espesor admisible en los costados del nanosatélite como
se observa en Anexo 1-3, como también la inclusion de un volumen cilindrico en la cara superior
denominado tuna-can (The CubeSat Program, 2022) y utilizado para la instalacion de camaras.
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Figura 4.5 Tipos de ISISPOD desarrollados por ISISPACE
(ISISPACE)

Para este estudio se seleccionaron los pod manufacturados por ISISPACE, denominados ISISPOD
como se observan en la Figura 4.5. Su caracteristica principal se debe a que el tamafio maximo
admisible son uno de los mayores en el mercado (The CubeSat Program, 2022). Una vez
seleccionado y obtener los planos para los pod 1U, 3U y 6U disponibles en Anexos 2-4, se obtienen
los volumenes y masas méaximas disponibles, incluyendo al espacio de tuna can en las unidades
3U y 6U. Estos datos son relevantes ya que, dependiendo del tipo de estandar escogido, no toda
combinacién de componentes registrados en la base de datos es valida, y estos parametros son
cruciales como un filtrado rapido. Los datos finales se pueden observar en la Tabla 4.1.

Tabla 4.1 Caracteristicas de masa y volumen maximo para ISISPOD de 1U, 3U y 6U

Estandar Masa méaxima (kg) Volumen méaximo (mm?)
1U 2 1496 578
3U 6 4 684 664
6U 12 10 166 098

La observacion terrestre incide como requerimiento el area barrida diaria que debe realizar por dia.
Mientras mas satélites tengas operando, mayor es la capacidad de observacion. Como referencia
se considera lo realizado por Planet Labs, quienes mediante el sucesivo lanzamiento de
nanosatélites de observacion pueden barrer mas area a diario que uno monolitico (Devaraj, 2021).
A modo de ejemplo, su modelo CubeSat 3U denominado “Dove”, realiza individualmente 1.5e6
[km?/day]. En comparacion con el tamafio aproximado del Amazonas, 6.7e6 km?, se han de
necesitar minimo 5 para lograr una observacion diaria de la regién. A modo de estudio se tomara
en primera instancia el area de barrido diario del Dove como referencia al area de barrido del
cluster configurado.
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Aunque la definicion entregada previamente de cluster no es suficiente para caracterizar la
estructura que se quiere simular, se utiliza la Tabla de Disefio para DSM creada por Le Moigne J,
et al, cuyas caracteristicas se establecieron en Tabla 4.2 y definidos a continuacion.

Tabla 4.2 Tabla de Disefio de DSM

Trades DSM

TIPOS PRINCIPALES
DSM

CONSTELACION GENERAL

Apariencia

Homogéneo

Heterogéneo

Instrumento | Bus

| Ambos

Relacion Entre Naves

Ninguna Jerarquico

Peer-To-Peer

Rendezvous

Cooperativo

| No Cooperativo

Control Espacial

Predeterminado

R En Tierra
/ Pasivo

En Orbita / Swarm

Mezcla De En Tierra Y En Orbita

Despliegue

Todo A La Vez

Desfasado / Incrementado

Por Disefio

A Reaccibn

Control Temporal

Predeterminado Y/O Mediciones
Correlacionadas Ad Hoc Libres

Tiempo De Observacion Preciso

“Flash Mob”

Autonomia

Ninguna

Semiauténomo

Auténomo

N° De Naves

[2-10]

[10-50]

>50

Masa De Nave

<1 | [1-10]

[10-500] |

[500-5000]

[ >5000

Configuracién De

Un Lanzamiento

Multiples Lanzamientos

Lanzamiento

Configuracion De

Dispensador
Lanzadera P

Lanzamientos Multiples

Apariencia - Homogeénea -: Constelacion cuyos elementos emplean funcionalmente idénticas,
en bus, payload y caracteristicas operacionales.

Relacion entre Naves — Ninguna -: No existe una relacion jerarquica entre naves de la misma
constelacion.

Control Espacial — Swarm -: Varios elementos (principalmente micro o nanosatélites) que
sirven un prop6sito comdn y son mayoritariamente controlados en tierra.

Despliegue — Todo a la vez -: La constelacidn se implementa y se activa todo a la vez, asi como
los elementos que deban ser reemplazados.

Control Temporal — “Flash Mob” -: Relacionado a mediciones interrelacionadas. Al realizar
observaciones en una misma region y con distintos instrumentos pueden relacionarse entre
ellos a lo largo del tiempo.

Autonomia — Sin autonomia -.

N° de Naves — [2-10] -.

Masa de Nave — [1-10] kg -.

Configuracion de Lanzamiento — Un lanzamiento -: Debido a la gran capacidad de cargo
disponible en lanzaderas, de ser de 2 a 10 elementos pueden ser desplegados en tan solo 1
lanzamiento.

Configuracion de Lanzadera — Dispensador -: Al ser estandar CubeSat, estos son desplegados
por dispensadores.
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Se establece por ultimo que, para efectos de este estudio de confiabilidad, se establecera que un
cluster bajo la definicion otorgada anteriormente puede ser estudiado con RBD. Esto se debe a que
los elementos del sistema o cluster son independientes entre ellos con una operacion l6gica, es
decir, o funcionan o fallan sin puntos intermedios. Se define que se utilizara el sistema k-out-of-n,
ya que como mencionado en la seccidn anterior, se necesita una cantidad minima de elementos
operativos para considerar que la mision sigue su curso.

4.2.5 Limitaciones

Las limitaciones presentes en el disefio, abarca la propia arquitectura. La relacion entre
subsistemas y elementos, asi como entre satélite y DSM es logica, queriendo decir que el sistema
solo puede asumir dos estados, operativo y fallido. Aunque es util al querer visualizar y calcular
la confiabilidad del sistema completo a lo largo del tiempo, no representa situaciones ante una
anomalia ni cuanto se ha degradado los elementos del sistema o el propio sistema tras ésta, como
son las fallas de software. Tampoco considera que las configuraciones de érbita, el tipo de misién
ni el tipo de institucion en la que fue creada, incide en la estimacion de confiabilidad, siendo que
se ha comprobado estadisticamente lo contrario. Sin embargo, esto puede ser estudiado para su
posible integracion.

4.3 Nueva Arquitectura

A diferencia de la conclusidn establecida por Bouwmeester, J. sobre el como atacar la problematica
de confiabilidad de CubeSat, que es la mejora de pruebas previas a lanzamiento; este trabajo
ahondara en otra opcidn para mejorarlo, que es lanzar mas elementos y periédicamente. Tomando
en cuenta esto y todo lo mencionado previamente es que se presenta una nueva arquitectura,
detallada en su funcionamiento y proposito, que incorpore las consideraciones de disefio y de
mision tanto como sus limitaciones. La arquitectura se representa en el diagrama IPO, en la Figura
4.6.
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Controls

-CubeSat Design Specifications (CDS)
- Mechanical Interface
-Interface Control Documents {ICS}
-Mission Constraints

Inputs

- Reliability survival functions for CubeSats and

subsystems [Bouwmeester et al 2022] .
- Phased deployment approach {(number of Activity
spacecraft per generation and deployment schedule) . .
-- Minimum number of operational satellites is the DET\A“Z:LS t"ii:l:b”“‘f for Outputs
one which allows to capture the area of interest . A o
. P Ny - Estimate SE for Bus with - Distributed CubeSat-bases space segment reliability
km*2 over the required period ) )
By analogy to Planet's dove capture capabilit and without EPS over time for different combinations
-1 5‘;6[km"82v/day"SC] P P Y redundancy - SE envelopes for bus & by difference with CDS the
Ll - -A liability of load |
-- Mission lifetime (assume 5-7 for EO LEQ mission) ssess refiability o payload envelope
oot e . redundant vs non
- Mission reliability requirement (must be relaxed redundant subsystems
with respect to traditional high-reliability approach ¥

for monolitich spacecraft to be attainable by the
DSM?)

Enablers

- Kaplan-Meier Estimator [Bouwmeester et al 2022]
- Reliability Block Diagrams
- Commercial Bus Products

Figura 4.6 Diagrama IPO Proceso Definitivo (autoria propia)

El diagrama explica el funcionamiento de la arquitectura separandolo en 5 regiones.

Inputs: Elementos que forman parte de la entrada del sistema. En este caso corresponde a
las funciones de confiabilidad de CubeSats y Subsistemas, el acercamiento para un
despliegue periddico y desfasado y el requerimiento de confiabilidad de la mision.
Activity: Corresponde a las actividades que el sistema debe de realizar al input entregado
para obtener el output deseado, tomando en cuenta los enablers y controls. En este caso es
estimar la confiabilidad del DSM a lo largo del tiempo, estimar los SE Envelopes para la
unidad bus sin o con redundancia y evaluar la confiabilidad para sistemas redundantes y
no redundantes.

Output: corresponde a la salida del sistema, los resultados esperados. En este caso
corresponde las curvas de confiabilidad del segmento espacial DSM para distintas
configuraciones y un SE tradespace del bus y del remanente para el payload.

Control: corresponde a elementos que restringen al sistemay le dan una limitante que debe
seguir. En este caso son las especificaciones de CubeSats, las interfaces mecanicas, los
Interface Control Documents y restricciones de la mision.

Enablers: corresponde a elementos que permiten o herramientas que el sistema usa para

la ejecucion de las actividades. En este caso es el Estimador de Kaplan-Meier, los bus para
CubeSats disponibles en el mercado y los RBD.
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Para la construccion de la arquitectura se utilizard Python por preferencia del autor y de su
capacidad de integracion con otras plataformas y cddigos, incluso ejecutando Matlab u otros
programas relevantes. Se trabajo en el compilador Pycharm en ambiente de Anaconda, conocido
en juntar multiples herramientas que trabajan con Python de distintas formas. La estructura del
programa a construir se observa en la siguiente Figura 4.7.

Main_est

Loader

A 4

Datos / /
/ o [ SE Envelopes |
/ Inicializados | |

! Reliability ‘5’
Bus

| Subsistemas |

h 4 A 4

Reliability Env_tradespace

¥
/

Resultados
/
/
Lo

Figura 4.7 Diagrama Arquitectura Definitiva (autoria propia)

Se aprecia la presencia de tres mddulos, que serdn expuestos en las siguientes secciones, que
estructuran el diagrama. Se comienza con el ingreso de datos en el médulo denominado Main_est
donde, una vez inicializados, son enviados a los modulos Reliability y Env_tradespace. Estos dos
ultimos reciben data a partir de datos guardados u obtenidos en subprocesos (como es en el caso
del blogue “Reliability Subsistemas”) para finalmente entregar resultados y dar un posterior
analisis. A continuacion se explicara en detalle el funcionamiento de cada modulo mostrado en la
Figura 4.7.

4.4 Mddulo Main_est

La funcion del médulo Main_est, cuyo codigo y diagrama de flujo se encuentra en Anexos 5y 9,
es ser el programa principal que conecta a ambos médulos subsiguientes, suministrandoles con los
inputs necesarios para su funcionamiento, tales como la cantidad minima de satélites que el cluster
requiere, el tipo de CubeSats a analizar y la tasa de lanzamiento de satélites (cuantas veces por
afio). También toma decisiones sobre qué tipo de analisis quiere realizarse, si se le considera la
redundancia en el sistema EPS o si quiere realizar un barrido de cuantos satélites lanzados por afio
influye en su funcionamiento. Una vez realizado, este abre tanto los mddulos Reliability y
Env_tradespace a realizar sus siguientes operaciones.
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4.5 Moédulo Reliability.py

La funcion del modulo Reliability, cuyo codigo y diagrama de flujo se encuentra en los Anexos 6
y 10, se centra en la obtencidn de la curva de confiabilidad de cada configuracién de DSM que se
le solicite. Para entender el concepto a construir, se tomara como ejemplo lo ilustrado en la Figura
4.8.

Consiste en un cluster donde inicialmente se compone de dos elementos tipo CubeSat, ambos con
una misma curva de confiabilidad. Luego de cierto periodo T, dos elementos mas son lanzados
para ser incluidos activamente en la misién, sin embargo el valor minimo de elementos operativos
no cambia. Esto continua hasta el final de la operacion. Esto se le denomina sistema k-out-of-n con
elementos no iguales, cuyo método de resolucion se explico en el Estado del Arte. Al aplicar ese
método se itera a lo largo del tiempo para obtener la curva de confiabilidad del DSM solicitado, y
a su vez este itera para probar distintas configuraciones. Las distintas configuraciones o estrategias
de mitigacion se componen principalmente de tres métodos.

e Redundancia en el subsistema EPS.
e Lanzamientos periddicos o en fases de periodo T.
e Redundancia activa elemental.

Una vez realizado las operaciones, la confiabilidad del segmento espacial es graficada junto con
el trabajo hecho en el mddulo explicado a continuacion.

R(1)
R(t) R(f)
R(1) R({) Rit- T)
- Rit) @ h R(t-T) - Rt - T) @
R(E-T ) R(t - 2T)
R(t - 2T)
a) 0<t<T b) T<t<2T ¢) 2T<t<3T

Figura 4.8 Ejemplo de Segmento Espacial con despliegue en fase de periodos T (autoria propia)
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4.6 Mddulo Env_tradespace.py

La funcion del modulo Env_tradespace, cuyo codigo y diagrama de flujo se encuentra en Anexos
7y 11, es de representar graficamente las opciones de bus disponibles de compafiias segun la
configuracién deseada, con el objetivo de conocer las cantidades disponibles a usar para el payload
y visualizar como estos datos cambian dependiendo de la configuracién y cantidad de satélites
enviados a oOrbita.

El médulo realiza dos operaciones esenciales. En primer lugar, a partir de los datos de bus
guardados en un archivo .csv y dependiendo de la configuracion deseada (con o sin redundancia
en EPS, tipo de CubeSat escogido), se realizan las operaciones como se muestran en la Ecuacion
22. Estos resultados seran presentados en una gréafica scatter donde en sus ejes X e y muestren masa
y volumen disponibles y en barra de color se muestre el costo asociado a este.

Masa, = CubeSaty yqr — Busy [g]
Volumen, = CubeSaty pq, — Busy [U] (22)

Costor = CubeSatsiyiqr * {Busc +1-103%- Masa, - BTOkerCOStCubeSattipo} [$USD]

En la préactica el costo de lanzamiento de un CubeSat, como paralelismo de su volumen y masa
maximos, no depende exclusivamente de los parametros del nanosatélite sino que también de la
empresa quien los lanza. Para efectos de este estudio se utilizaran los datos entregados por
SpaceFlight Industries, una compafiia que administray vente cupos de lanzamientos para CubeSats
como MicroSats (SpaceFlight Industries, 2023). Se toma como referencia los siguientes
parametros economicos en divisa USD.

Tabla 4.3 Costo de Lanzamiento para el Cuarto Cuatrimestre de 2023, al 6 de febrero 2023 por SpaceFlight

Industries
Tipo de Estandar CubeSat Costo de Lanzamiento (Broker_cost) en $USD
1U 70 000
3U 145 000
6U 295 000
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CAPITULO 5: Simulacion y Resultados

En el siguiente capitulo se compilaran los resultados obtenidos a partir de la arquitectura trabajada.
Los resultados seran presentados segun las distintas estrategias de mitigacion, las cuales son:

e Lanzamientos periddicos o “en fase”.
e Redundancia activa elemental
e Redundancia en EPS.

Se compararan en la contribucion que genera a la confiabilidad cada configuracion con respecto a
la anterior, tomando en cuenta que tiene que sobrepasar del 60% minimo en todo momento. El
analisis de tradespace sera exponiendo al costo total del proyecto como una limitante del disefio
comparacion entre configuraciones a partir de las distintas opciones de COTS disponibles en el
mercado. Los andlisis de gréafica se realizaran tomando en cuenta la necesidad de que haya como
minimo cinco CubeSats orbitando en el segmento espacial, equivalente al barrido de CubeSats
Dove de 7.5e6 km? diarios, sin perjuicio que este analisis puede ser realizado con una mayor o
menor &rea de barrido diario.

Se establece el primer resultado a considerar. En la Figura 5.1 se observa diferentes curvas de
confiabilidad a lo largo del curso de dos afios para cada cluster de CubeSat lanzado. Se establece
que la misién requiere que todos los elementos del segmento espacial estén operativos a lo largo
de ese tiempo que, en los RBD se puede traducir en una relacion en serie entre ellos. Por ende, se
explica que mientras mas elementos deben de estar operativos para realizar un barrido de &rea més
extenso, mas exigente se vuelve la curva de confiabilidad y méas propenso que el sistema falle en
menor tiempo. Cuantitativamente se traduce en, por ejemplo en la Figura 5.1, que para un sistema
de 2 CubeSats tenga aproximadamente ~60% de falla en su primer afio versus uno de 5 CubeSats
con una falla de ~90% al primer afio. Esto pone en evidencia la imperiosa necesidad de
implementar estrategias de mitigacion para asegurar y alargar la vida operativa de la mision, asi
como mitigar los efectos de infant mortality, cuyos efectos son mucho mas prominentes al inicio.

—— 1 CubeSat
2 CubesSats
—— 3 CubeSats
—— 4 CubeSats
—— 5 CubeSats
—— 6 CubeSats
7 CubeSats
—— 8 CubeSats
9 CubeSats
10 CubeSats

1.01

0.8

Confiabilidad (-)
o
o
L

o
IS

0.24

0.0

0.00 0.25 0.50 0.75 1.00 1.25 1.50 1.75 2.00
Tiempo (afios)

Figura 5.1 Gréfica de Curvas de Confiabilidad de Clusters Compuesto entre 1 a 10
Elementos (autoria propia)
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5.1 Estrategias de Mitigacion y su Tradespace

5.1.1 Lanzamientos Periédicos

La estrategia de lanzamiento periddico consiste en la mantencion constante de la mision lanzando
en un periodo T més elementos al espacio al integrarse al sistema. Ejemplos en la practica son los
comentados en el capitulo 1 que practican esta estrategia para mantener sus servicios por un tiempo
prolongado. Esto, en la préctica genera un recambio constante de elementos nuevos ingresando al
segmento espacial, compensando la posibilidad de falla a lo largo del tiempo.

Para la lectura de las siguientes figuras, en las leyendas se presenta una etiqueta donde cada
componente se lee de la siguiente manera.

e EPS red: Presencia de redundancia en el elemento (False si no presenta, True si presenta).
e Min: la cantidad minima de elementos que el cluster debe tener operativos para que la
mision pueda continuar.

¢ Ini: Cantidad de elementos iniciales que el cluster es inicialmente lanzado.
e Rel: Cantidad de elementos relanzados a posteriori.
e Tasa: cantidad de lanzamientos a posteriori realizados por afio.

—— EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 0,tasa: 0

EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 1,tasa: 1 [ @

—— EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 2,tasa: 1

—— EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 3,tasa: 1
—— EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 1,tasa: 2
—— EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 1, tasa: 3

N
\\

0.2 4

1.0 1

0.8 1

Confiabilidad (-)

0.0

T T T T T T T T
0 1 2 3 4 5 6 7
Tiempo (afios)

Figura 5.2 Gréafica Comparativa de Curvas de Confiabilidad Segin Cantidad de Lanzamientos por Afio y
Elementos Lanzados (autoria propia)
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e EPS_red: False, min:
EPS_red: False, min:
EPS_red: False, min:
EPS_red: False, min:
EPS_red: False, min:
EPS_red: False, min:

ini: 5, rel: 0,tasa:
rel: 1,tasa:
rel: 2,tasa:

0

1

ini: 1
rel: 3,tasa: 1
2

3

ini:
ini:
ini:

rel: 1,tasa:
rel: 1, tasa:

Lo ounu
Lo ono

peojAed eied 9|qiuodsig UaWnN|oA

(n)

Figura 5.3 Gréfica Tradespace Segin Cantidad de Lanzamientos por Afio y Elementos Lanzados
(autoria propia)

Existen dos opciones a revisar, que es la periodicidad de mantencion y la cantidad de elementos
por lanzar periédicamente. Ambos influyen en la cantidad de elementos orbitando por afio, su
renovacion y por ende, la confiabilidad del sistema, ambos mostrados en la Figura 5.2, con un
segmento espacial de cinco elementos donde cada periodo T cambia de uno a tres veces por afo.
En general, se observa que todas las graficas en fase de aqui en adelante tendran una forma de
“sierra”, cuyos “peaks” son los relanzamientos e incorporacion de nuevos elementos al segmento
espacial (asumiendo que todos los lanzamientos y despliegues de la misién hayan sido exitosos).
Entre medio de esos peaks esta la curva de confiabilidad convencional, descrita por el sistema k-
out-of-n, donde se destaca que progresivamente esta curva disminuye su tendencia. Se aprecia
también que el lanzamiento en fase rompe con la tendencia natural de un sistema frente al desgaste,
otorgandole una mayor vida operacional a la mision en su conjunto.

Con respecto al primer item, el periodo de lanzamiento como estrategia de mitigacion en la Figura
5.2, se observa que a mayor cantidad de lanzamientos por afio, mayor es la recuperacion de la
mision hacia su nivel de confiabilidad minimo aceptable en un menor tiempo. Sin embargo el
incremento de confiabilidad entre las tres configuraciones es la misma, solamente difiere en el
tiempo. También se aprecia que es solamente a partir del segundo o tercer lanzamiento que el
sistema puede volver al nivel aceptable de confiabilidad en el primer afio, cuyo reflejo econémico
no es favorable como se observa en la gréafica tridimensional.

En segundo item, a diferencia del primer item cuyo enfoque era generar lanzamientos mas seguidos
y tras el segundo o tercer lanzamiento se llega a la confiabilidad minimo del 60%, aca se refleja el
impacto que genera el lanzar dos 0 mas elementos al segmento espacial, destacando que lanzar
tres elementos tras el primer afio genera un impacto sustantivo de un ~5% a un 85%. Mientras mas
elementos lances al inicio, mas disruptivo es el cambio y mas rapido es el “aplanamiento” de la
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curva de confiabilidad entre lanzamientos mientras se aproxima al valor idea. Su desventaja
principal es que independiente de ello la confiabilidad temprana durante el primer afio no es
controlable. En términos econémicos, presentado en la Figura 5.3, no presenta muchos cambios
con respecto a la primera, debido a que el aumento de una variable o de otra lo importante es
conocer la cantidad total de elementos lanzados, que define en gran medida el costo del proyecto.

5.1.2 Redundancia Activa Elemental

La estrategia de redundancia activa elemental consiste en aprovecharse en primera instancia del
sistema k-out-of-n, lanzando al inicio de la mision mas elementos del segmento que se requieren.
Esto genera una redundancia cuyos elementos estan activos y aportan a la mision, generando un
barrido mas amplio del requerido por la mision. Esta estrategia econémicamente puede implicar
un beneficio a largo plazo ya que, al tener la capacidad de observacion mas grande que la requerida
inicialmente, el servicio de EO puede ser contratado por una entidad que lo requiera.

1.04
CubeSats Iniciales

—— 5 CubeSats —— 8 CubeSats
6 CubeSats —— @ CubeSats
—— 7 CubeSats  —— 10 CubeSats

0.8 4

0.6 4

Confiabilidad (-)

0.4+

0.2+

0.0+

0 1 2 3 4 5 6 7
Tiempo (afios)

Figura 5.4 Gréfica de Curvas de Confiabilidad con Distinta Cantidad de
Elementos Iniciales (autoria propia)
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Se observa en la siguiente Figura 5.4 que el aumento de lanzamiento de elementos iniciales logra
mitigar exitosamente la infant mortality, otorgando una mayor confianza al sistema al poseer
redundancia activa a lo largo de la mision. Como ejemplo, para una misién de minimo. Aunque
ralentice el desgaste de la misién a lo largo del tiempo, no lo detiene. Por ende, es necesario

conocer también los efectos al incluir el lanzamiento en fase en esta estrategia, ilustrado en la
Figura 5.5.

1.04
0.8 1
Z 0.6 —— EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 0,tasa: 0
2 EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 1,tasa: 1
2 —— EPS_red: False, min: 5, ini: 6, rel: 1,tasa: 1
% —— EPS_red: False, min: 5, ini: 7, rel: 1,tasa: 1
"g —— EPS_red: False, min: 5, ini: 8, rel: 1,tasa: 1
o 0.4 —— EPS_red: False, min: 5, ini: 9, rel: 1, tasa: 1
0.2 4
0.0 1
T
0 1 2

T T T T
3 4 5 6
Tiempo (afios)

Figura 5.5 Grafica Curvas de Confiabilidad y Tradespace Segin Cantidad de Elementos Iniciales
(autoria propia)

e EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: O,tasa: 0

EPS_red: False, min: 5, ini: 5, rel: 1,tasa: 1
e EPS_red: False, min: 5, ini: 6, rel: 1,tasa: 1
e EPS_red: False, min: 5, ini: 7, rel: 1,tasa: 1
e EPS_red: False, min: 5, ini: 8, rel: 1,tasa: 1
e EPS_red: False, min: 5, ini: 9, rel: 1, tasa: 1

(n) peojAed esed a|qiuodsiQ USWN|OA
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Figura 5.6 Gréfica Tradespace Segun Cantidad de Elementos Iniciales (autoria propia)
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En la Figura 5.5 se muestra la ventaja de combinar este y los dos efectos anteriores. Bajo este
ejemplo, un segmento espacial con un porcentaje minimo de confiabilidad de un 60%, que requiera
minimo 5 elementos espaciales para operar, puede asegurarse la operabilidad con lanzar 8
elementos inicialmente y una vez al afio se relanza un elemento mas, manteniendo el sistema
operativo en el periodo de mision. Esta estrategia presenta una ventaja sustantiva en comparacion
a las mostradas previamente, ya que se encarga de la problematica de la baja confiabilidad al
primer afio y manteniendo un costo del proyecto menor para distintas configuraciones de
CubeSats, mostrado en la Figura 5.6.

5.1.3 Redundancia en EPS

Como se ha comentado en el capitulo anterior, varios autores establecen como estrategia
primordial para mejorar la confiabilidad de los elementos CubeSat la inclusion de redundancias
en el subsistema EPS. Esto en la préactica se traduce en un sistema standby que, para efectos de
simplificacion, es un sistema standby perfecto.

Grafica de Curvas de Confiabilidad de Clusters
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Figura 5.7 Gréfica Curvas de Confiabilidad Segun Cantidad de Elementos con
Redundancia en EPS (autoria propia)

En la Figura 5.7 se observa que, en comparacion con la Figura 5.1, presenta una mejora inicial
pero mientras mas elementos agregas, menos significativa es tal mejora. Ejemplo se ve que para
un sistema de 3 elementos con redundancia al primer afio presenta una confiabilidad del 50%
versus un ~22% sin redundancia, en comparacion uno con seis elementos con redundancia presenta
una confiabilidad de ~10% versus ~5% sin redundancia. Como estrategia por si sola no es
suficiente, hace falta combinarlo con otras estrategias. Se grafican las estrategias anteriores con
redundancia en EPS.
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Se observa que la forma entre las configuraciones con y sin redundancia no cambia, mas no su
aumento. Este crecimiento se debe a que el efecto de la redundancia altera netamente la estructura
interna del elemento espacial y no la del segmento, motivo en que este método permite darle un
beneficio a todas las estrategias de mitigacion. También se aprecia comparativamente las distintas
configuraciones vistas previamente, con sus ventajas y desventajas en recuperacion de
confiabilidad, el tiempo de recuperacion tras el primer afio y los efectos de este en sus Systems
Engineering Envelopes. Para la Figura 5.9 los efectos de la redundancia en EPS permiten, aunque
disminuyendo el espacio disponible para el payload, la posibilidad que la configuracion pueda
operar con un 60% de confiabilidad minimo con 7 elementos iniciales y no 8, como se planteaba
en la seccidn anterior, reduciendo el costo total del proyecto.

5.2 Discusion

Resumiendo, en los efectos producidos por distintas estrategias, se encontraron que no todas
generan los mismos efectos. Mientras que los lanzamientos en fase y aumento de elementos
iniciales alteran disruptivamente la curva de confiabilidad del cluster, otros como la redundancia
en EPS del elemento espacial no afecta la forma sino su fondo, incrementando proporcionalmente
a cada sector. También que no existe una estrategia mejor que la otra, sino que el complemento
permite un aseguramiento a largo plazo de la mision, estableciendo que toda prolongacion de una
mision requiere una mantencion a esta. En los casos cuya reparacion no es factible, la renovacién
de nuevos equipos al segmento espacial contribuye sustancialmente a su supervivencia. También
es muy relevante y Util la adicion del analisis de Systems Engineering Envelopes en conjunto con
el de confiabilidad, ya que se puede vislumbrar integramente las configuraciones, estableciendo
que no necesariamente la optimizacion de confiabilidad del segmento implica una optimizacion
del costo o la disponibilidad de espacio para payload.

A modo de reflexion, la arquitectura de por si es adaptable a multiples usos. Desde clusters de
satélites, sean 0 no estandares CubeSats, incluso para etapas mas avanzadas del proyecto. Esto es
debido a que, ademas de la estructura misma del segmento espacial, solamente depende de la curva
de confiabilidad del elemento en cuestion. También es aplicable para un trabajo futuro expandir el
concepto de la arquitectura, incorporando elementos distintos, diferentes condiciones de mision y
trayectoria donde afecte la curva de confiabilidad, los lanzamientos irregulares y reprogramacion
de estos, la posibilidad que estos lanzamientos fallen, puesta en retiro de los elementos tras cierto
tiempo, e incluso replantear la estructura misma del segmento y aproximandola a una relacién mas
compuesta que uno k-out-of-n dependiente de este tipo de DSM, entre muchas otras. Cualquier
sistema que pueda ser aproximado a una dinamica binaria (funcional y no funcional) y a una légica
binaria entre sus componentes puede ser moldeado a este tipo de arquitectura.
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CAPITULO 6: Conclusiones

En este capitulo se presentan las conclusiones de los resultados obtenidos y se proponen mejoras
para el futuro de la arquitectura creada en este proyecto.

6.1 Conclusiones

e Con base en el trabajo realizado se determinaron los parametros y componentes necesarios
para la estimacién de confiabilidad y System Engineering Envelopes de un cluster
compuesto por CubeSats. Esto se realizd6 mediante la definicion exhaustiva de cada
concepto y a acotacion del problema a una arquitectura aproximable. Los pardmetros y
componentes necesarios consistieron en la cantidad de elementos a lanzar, las estrategias
de mitigacidn a revisar, las curvas de confiabilidad de los elementos CubeSats y de sus
subsistemas (Bouwmeester et al., 2022).

e Con base en el trabajo realizado se estudiaron los trabajos previos y conceptos relevantes,
definidos en el Marco Tedrico y Estado del Arte.

e Con base en el trabajo realizado se disefié una arquitectura definitiva, a partir de la inicial
plantada en el PIA y acotaciones desde el Estado del Arte, que permitieron la traduccion
de las estrategias de mitigacién de fallas en las curvas de confiabilidad y System
Engineering Envelopes y conocer sus efectos.

e Con base en el trabajo realizado y los resultados se simul6é una misién EO de 5 a 7 afios,
por medio de un cluster de CubeSats (Torres, 2017) , con un cluster de segmento espacial
compuesto inicialmente de cinco elementos, requiriendo esos cinco para lograr un barrido
diario de terreno de 7.5e6 km?. A partir de estos parametros de mision se obtuvieron curvas
de confiabilidad y Systems Engineering Envelopes para su posterior analisis.

e Con base en los resultados se evaluaron, segln los efectos generados, a las propias curvas
de confiabilidad, apuntando sus ventajas y desventajas frente a las otras, recopilando los
resultados en el Capitulo 5.

e Con base en los resultados se concluye que las estrategias de mitigacion presentadas,
aunque por si solas presentan ventajas particulares, en conjunto permiten la viabilidad de
una misidn extensay con varios elementos consigo. A su vez, se permite estimar mediante
especificaciones de bus COTS del mercado una primera estimacion de la masa y el
volumen disponible para el payload, asi como el costo del proyecto hasta ese momento.

e Con base en los resultados se concluye que la integracion del analisis de confiabilidad y de
los Systems Engineering Envelopes del segmento espacial a disefiar en las fases
preliminares permite vislumbrar en primera instancia las ventajas de ciertas
configuraciones al aplicarles métodos de mitigacion de confiabilidad, con el objetivo de
asegurar la sobrevivencia de este.
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6.2 Trabajos futuros

e La necesidad de implementar nuevas herramientas que afecten la confiabilidad del tales
como retiro programado de elementos espaciales, los lanzamientos irregulares,
probabilidad de falla de lanzamiento y periodo de mision.

e Aunque la arquitectura esta pensada para el analisis de CubeSats, en las fases preliminares
de un proyecto el usuario puede querer revisar la confiabilidad de otros modelos de micro
0 nanosateélites. Por ende, es importante que el usuario pueda decidir qué tipo de curva de
confiabilidad quiere usar.

e Laexpansion de la arquitectura a otras definiciones de DSM que Le Moigne establece en
el trabajo citado previamente. A consecuencia de esto, dependiendo el tipo de DSM que
uno elija, correspondera a una relacion entre componentes establecida por (Billinton & Allan,
1992), permitiendo analizar y comparar una gama mas amplia de DSMs como segmentos
espaciales.

e La operabilidad de la arquitectura es relevante para su comprension y correcta
manipulacion. Aungue nunca estd demas la implementacion de una Interfaz Grafica de
Usuario (GUI) permitiria una visualizacion mucho mas clara de la informacion y de las
acciones disponibles de esta.
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ANEXO 1: Taxonomia de la terminologia DSM (le Moigne et al., 2020)
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ANEXO 2: Carta Gantt

Duracion de la actividad
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ANEXO 3 : ISISPACE 6-Unit CubeSat Dimensions
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ANEXO 4: ISISPACE 3 Unit CubeSat Dimensions
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ANEXO 5: ISISPACE CubeSat 1 Unit Dimensions
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ANEXO 6: Main_est.py

from matplotlib import pyplot as plt
from mpl_toolkits.mplot3d import Axes3D
from csv import writer

print('////1111117777177111111111111177 111117
")

ppint(' 3k 3k 3k sk 3k 3k sk ok >k skosk 3k skook 3k sk ok ok >k skook 3k sk sk ok sk k ok sk skosk sk kok k sk 3k sk 5k >k kok
print(' 3k 3k 3k 3k 3k 3k sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk sk skosk sk sk sk sk skoskoskoskoske sk skoskeoskosk sk skeskeske sk sk sk
print(’ ok %k ok ok ok ok ok ok ok ok k%
print(' ****************/******
%k %k %k k k% %k %k %k k %k 3k >k >k >k skoskok ********')
print(" 5k % % %k 5k K %k % %k 5k %k %k % ok k K K k¥ %k % % %k
**')
print(’
*****')
print(’
******')
print(’

***')
print(’

*')

print('Bienvenido de nuevo')
print('Programa creado por: Nicolads Sepulveda')
print('Para Memoria de Titulo')

masa = []
volumen = []
costo = []
ciclo et =
label = []

while ciclo et != 'n' or ciclo_et != 'N':

EPS red = "'
b_inicio = "'
a_inicio =
Mission_time = 7

11117

%k Kk k
%%k %k x
%k %k %k ok

% K%k %k %k
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while EPS_red != 'y' or EPS_red != 'Y' or EPS_red != 'n' or EPS red != 'N':
EPS_red = input('EPS posee redundancia? (y/n): ')
if EPS_red == 'y' or EPS_red == 'Y':
EPS red = True
break
elif EPS_red == 'n' or EPS_red == 'N':
EPS red = False
break
else:

print('ERROR. Lo ingresado no es correcto, por favor intente
nuevamente. ')

ctd_sat_min = int(input('iCual es la cantidad de satélites minimos que debe
componer el cluster? Ingrese un '
"numero: "))

ctd sat_ini = int(input('¢Cudl es la cantidad de satélites a comenzar?
Ingrese un numero: '))

Print( ----- - m i m e ")
while a_inicio != 'y' or a_inicio != 'Y' or a_inicio != 'n' or a_inicio !=
"N':
a_inicio = input('¢Despliegue en Fase? (y/n): ")
Print (' -- - s m e ")
if a_inicio != 'y' and a_inicio != 'Y':

from Reliability import no_phase

X, R_sys, masa_d, volumen_d, costo_d = no_phase(EPS_red, ctd_sat_min,
ctd_sat_ini, Mission_time)
break
else:
ctd_sat rel = int(input('¢Cudl es la cantidad de satélites a
relanzar? Ingrese un numero: '))

tasa_gen = int(input('iCuantas veces se vuelven a lanzar los CubeSats
por afo? Ingrese un numero: '))

from Reliability import Reliability

X, R_sys, masa_d, volumen_d, costo_d = Reliability(EPS_red,
ctd sat min, ctd sat ini, ctd sat rel, tasa_gen)
break
ciclo_et = input('iQuieres realizar otra configuracion? (y/n): ")

if ciclo_et == 'n' or ciclo et == 'N':

break
else:

R_tot.append(R_sys)
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masa.append(masa_d)
volumen.append(volumen_d)
costo.append(costo _d)
label.append('EPS_red: ' + str(EPS_red) + ', min: ' + str(ctd_sat_min) +
, ini: " + str(ctd_sat_ini) +
str(tasa_gen))
continue

, rel: ' + str(ctd_sat_rel) + ',tasa: +

R_tot.append(R_sys)
masa.append(masa_d)
volumen.append(volumen_d)
costo.append(costo_d)

with open('data.csv', 'a') as file:
writer_object = writer(file)
writer_object.writerow([ctd_sat_min, ctd_sat_ini, ctd_sat_rel, tasa_gen])
writer_object.writerow([R_tot])
writer_object.writerow([masa])
writer_object.writerow([volumen])
writer_object.writerow([costo])
writer_object.writerow([])
file.close()
label.append('EPS_red: ' + str(EPS_red) + ', min: ' + str(ctd_sat_min) + ', ini:
" + str(ctd_sat_ini) + ', rel: ' + str(ctd_sat _rel) + ',tasa: + str(tasa_gen))

fig = plt.figure()
ax = fig.add_subplot(1, 2, 1)

for cont in range(len(R_tot)):
ax.plot(x, R_tot[cont], label=label[cont])

ax.set xlabel('Tiempo (afios)')
ax.set_ylabel('Confiabilidad (-)")
ax.grid(True)

fig = plt.figure(2)

ax = fig.add_subplot(1l, 2, 2, projection=Axes3D.name)
ax.set_ylabel('Masa Disponible para Payload (g)')
ax.set zlabel('Volumen Disponible para Payload (U)")
ax.set_xlabel('Costo $USD')

ax.view_init(20, -120)

for count in range(len(masa)):

ax.scatter(costo[count], masa[count], volumen[count])
fig.legend()
plt.show()



ANEXO 7: Reliability.py

import math

from decimal import Decimal

from itertools import cycle

from random import Random

from shutil import get_terminal_size
from threading import Thread

from time import sleep

import numpy as np
import scipy as sp
from matplotlib import pyplot as plt

ctd sat min ¢Cudl es la cantidad de satélites minimos que debe componer el
cluster?

ctd_sat_ini ¢Cudl es la cantidad de satélites a comenzar?

ctd sat_rel ¢Cudl es la cantidad de satélites a relanzar?

tasa_gen ¢Cuantas veces se vuelven a lanzar los CubeSats por ano?

class Loader:
def __init_ (self, desc="Loading...

, end="Done!", timeout=0.1):

A loader-like context manager

Args:
desc (str, optional): The loader's description. Defaults to
"Loading...".
end (str, optional): Final print. Defaults to "Done!".
timeout (float, optional): Sleep time between prints. Defaults to
0.1

self.desc = desc
self.end = end
self.timeout = timeout

self._thread = Thread(target=self._animate, daemon=True)
1o m mesn "wosmn nme,n meen maesn n EE " ]

self.steps = ["i#", "i", "id", "#", "R, "RT, "HY,
self.done = False

def start(self):
self. thread.start()

return self

def _animate(self):



for c in cycle(self.steps):
if self.done:
break
print(f"\r{self.desc} {c}", flush=True, end="")
sleep(self.timeout)

def __enter_ (self):
self.start()

def stop(self):
self.done = True
cols = get terminal_size((89, 20)).columns
print("\r" + " " * cols, end="", flush=True)
print(f"\r{self.end}", flush=True)

def __exit_ (self, exc_type, exc_value, tb):
# handle exceptions with those variables #
self.stop()

if _name__ == "__main__":
with Loader("Ejecutando..."):
for i in range(10):
sleep(0.25)

def draw_(probability distribution):
# método de rejection sampling
member_count = len(probability_distribution)
step_size = 1.00 / (member_count * 1.00)

accept = False
r_value = 0

while not accept:
# generate r_temp and use it to determine R:
random_generator = Random()
r_temp = random_generator.random()

bina = math.ceil(r_temp / step_size)

binned object = probability distribution[bina - 1]
r_value = binned_object['value']

r_probability = binned_object[ 'probability’]

# now, after we have R (r_value), draw S:
s = random_generator.random()

# accept or reject this observation:
if s <= r_probability:
accept = True
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else:
accept = False

return r_value

def dist(EPS_red, x):
mu = [15.4, 11.5, 13.7, 14.3, 14.3, 9.4]
sigma = [10, 8.39, 9.79, 9.21, 9.21, 8.18]
theta = [2.6, 8.1, 2.6, 2.7, 2.7, 2.9]
nu = [9.le-5, 0.0167, 8.3e-5, 0.00011, 0.00011, ©.00011]
rel =1

counter: int
# esto tiene que entregar un numero, no un array
for counter in np.arange(len(mu)):
if EPS_red and counter ==
rel *= 1 - np.square(
1 - sp.stats.lognorm.sf(x, sigma[counter],
scale=np.exp(mu[counter])) * sp.stats.gompertz.sf(x, nu[
counter] / theta[counter], scale=theta[counter]))
else:
rel *= sp.stats.lognorm.sf(x, sigma[counter],
scale=np.exp(mu[counter])) * sp.stats.gompertz.sf(x, nu[
counter] / theta[counter], scale=theta[counter])
return rel

def rel_builder(R_elem, ctd_sat_min):

Rs=1
for counter in np.arange(2 ** len(R_elem)):
rel =1

bina = bin(counter)[2:].zfill(len(R_elem))
if bina.count('1') <= len(R_elem) - ctd_sat_min:
continue
else:
for k in np.arange(len(bina)):
if bina[k] != '@':
rel *= 1 - R_elem[k]
else:
rel *= R_elem[k]
R_s -= rel
return R_s

def rel_creator(t, tasa_gen, mission_time, sat_ctd_ini, sat_ctd_rel, EPS_red):
Ans = np.ones(sat_ctd ini) * dist(EPS_red, t)
X = np.linspace(®, mission_time, (mission_time * tasa_gen), dtype=str)

for a in x:
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if Decimal(str(t)) >= Decimal(a) > Decimal(‘@’):
Ans = np.append(Ans, np.ones(sat_ctd rel) * dist(EPS_red, t -
float(a)))
else:
continue
return Ans.tolist()

def no_phase(EPS _red, ctd sat min, ctd _sat _ini, Mission_time):
x = np.linspace(@, Mission_time, Mission_time * 365)

loader = Loader(desc='Espere un momento...', end='Terminado!"').start()
R_sys = []
for t in x:

R_elem = np.ones(ctd_sat_ini) * dist(EPS_red, t)

R_sys.append(rel builder(R_elem, ctd _sat min))

loader.stop()

from Env_tradespace import Env_tradespace
masa = []

volumen = []

costo = []

for Tip in ['2U', '3U', '6U']:
masa.extend(Env_tradespace(EPS_red, Tip, len(R_elem))[9])
volumen.extend(Env_tradespace(EPS_red, Tip, len(R_elem))[1])
costo.extend(Env_tradespace(EPS_red, Tip, len(R_elem))[2])

return x, R_sys, masa, volumen, costo

def Reliability(EPS red, ctd sat min, ctd _sat_ini, ctd_sat_rel, tasa gen):

Mission_time = 7
year_to day = 365
X = np.linspace(®, Mission_time, Mission_time * year_to_day)

loader = Loader(desc='Espere un momento...
R_sys = []
for t in x:
R_elem = rel_creator(t, tasa_gen, Mission_time, ctd_sat_ini, ctd_sat_rel,
EPS_red)
R_sys.append(rel builder(R_elem, ctd sat min))
loader.stop()

, end="'Terminado!"').start()

from Env_tradespace import Env_tradespace
masa = []

volumen = []

costo = []



for Tip in ['2U', '3U', '6U']:
masa.extend(Env_tradespace(EPS_red, Tip, len(R_elem))[9])
volumen.extend(Env_tradespace(EPS_red, Tip, len(R_elem))[1])
costo.extend(Env_tradespace(EPS red, Tip, len(R_elem))[2])

return x, R_sys, masa, volumen, costo
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ANEXO 8: Env_tradespace.py

import pandas as pd

def Env_tradespace(EPS_red, CubeSt Tipo, sat_ctd total):
Data = pd.read_csv("Datos Proveedores Subsistemas.csv", sep=';")
data = Data[Data[CubeSt Tipo].isin(['yes'])]
mm_to_U_conv = 1000000
broker_data = {'1U': 70000, '3U': 145000, '6U': 295000}

if CubeSt_Tipo == "1U':

isis_data = data[data[ 'Nombre'].isin([ 'ISISPACE'])].reset_index() #
tiene EPS

enduro_data = data[data[ 'Nombre'].isin([ 'Endurosat’'])].reset_index() #
tiene EPS

if not EPS_red:

masa_d = [isis_data. get value(©, 'Masa')] +
[enduro_data. get value(@, 'Masa')]

volumen_d = [isis_data._get_value(©®, 'Volumen')] +
[enduro_data. get value(@, 'Volumen')]

costo_d = [isis_data._get value(®, 'Costo') * sat_ctd_total *
broker_data.get(CubeSt_Tipo)] + \

[enduro_data. get value(9, 'Costo') * sat ctd total *

broker_data.get(CubeSt_Tipo)]

else:

masa_d = [isis_data. get value(9, 'Masa') - isis data. get value(1,
'Masa')] + \
[enduro_data._get_value(9, 'Masa') -
enduro_data. get value(l, 'Masa')]

volumen_d = [isis data. get value(©, 'Volumen') -
isis data. get value(l, 'Volumen') / mm_to U conv] + \
[enduro_data._get value(©, 'Volumen') -
enduro_data. get value(1l, 'Volumen') / mm _to U conv]

costo_d = [(isis_data._get value(®, 'Costo') +
isis data. get value(1,

Costo')) * sat _ctd total * broker_data.get(
CubeSt _Tipo)] + \
[(enduro_data. get value(9, 'Costo') +
enduro_data._get _value(1,
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"Costo')) * sat_ctd_total * broker_data.get(
CubeSt_Tipo)]

elif CubeSt Tipo == '3U':
isis_data = data[data[ 'Nombre'].isin(['ISISPACE'])].reset_index() #
tiene EPS
orb_data = data[data[ 'Nombre'].isin(['OrbAstro'])].reset _index() # tiene
EPS
enduro_data = data[data[ 'Nombre'].isin([ 'Endurosat'])].reset_index() #
tiene EPS

if not EPS_red:
masa_d = [isis_data. get value(9, 'Masa')] + [orb_data. get value(9,
'Masa')] + \
[enduro_data._get_value(9, 'Masa')]
volumen_d = [isis_data._get value(®, 'Volumen')] +
[orb_data._get_value(®, 'Volumen')] + \
[enduro_data. get value(@, 'Volumen')]
costo d = [isis_data. get value(®, 'Costo') * sat_ctd total *
broker_data.get(CubeSt_Tipo)] + \
[orb_data. get value(®, 'Costo') * sat ctd total *
broker_data.get(CubeSt_Tipo)] + \
[enduro_data._get_value(@, 'Costo') * sat_ctd_total *
broker_data.get(CubeSt Tipo)]

else:

masa_d = [isis_data._get_value(9, 'Masa') - isis_data._get_value(1,
'Masa')] + \
[orb_data._get value(©®, 'Masa') - orb_data._get_value(l,
'Masa')] + \
[enduro_data. get value(9, 'Masa') -
enduro_data._get _value(l, 'Masa')]

volumen_d = [isis data. get value(©, 'Volumen') -
isis_data._get value(1l, 'Volumen') / mm_to U_conv] + \
[orb_data. get value(@, 'Volumen') -
orb_data._get _value(1l, 'Volumen') / mm_to_U conv] + \
[enduro_data._get value(©, 'Volumen') -
enduro_data. get value(1l, 'Volumen') / mm _to U conv]

costo d = [(isis_data. get value(@, 'Costo') +
isis data. get value(1,

Costo')) * sat _ctd total * broker_data.get(
CubeSt_Tipo)] + \
[(orb_data. get value(@, 'Costo') + orb_data. get value(1,
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'Co
sto')) * sat_ctd_total * broker_data.get(
CubeSt_Tipo)] + \
[(enduro_data. get value(©, 'Costo') +
enduro_data._get _value(1,

"Costo')) * sat_ctd_total * broker_data.get(
CubeSt_Tipo)]

elif CubeSt Tipo == '6U':

isis_data = data[data[ 'Nombre'].isin(['ISISPACE'])].reset_index() #
tiene EPS

orb_data = data[data[ 'Nombre'].isin(['OrbAstro'])].reset_index() # tiene
EPS

enduro_data = data[data[ 'Nombre'].isin([ 'Endurosat’'])].reset_index() #
tiene EPS

if not EPS_red:
masa_d = [isis_data. get value(9, 'Masa')] + [orb_data. get value(9,
'Masa')] + \
[enduro_data._get_value(9, 'Masa')]
volumen_d = [isis data. get value(©, 'Volumen')] + \
[orb_data._get_value(®, 'Volumen')] + \
[enduro_data. get value(@, 'Volumen')]
costo d = [isis_data. get value(®, 'Costo') * sat_ctd total *
broker_data.get(CubeSt_Tipo)] + \
[orb_data. get value(®, 'Costo') * sat ctd total *
broker_data.get(CubeSt_Tipo)] + \
[enduro_data._get_value(9, 'Costo') * sat_ctd_total *
broker_data.get(CubeSt Tipo)]

else:

masa_d = [isis_data._get value(9, 'Masa') - isis_data._get_value(1,
'Masa')] + \
[orb_data._get value(©®, 'Masa') - orb_data._get value(l,
'Masa')] + \
[enduro_data. get value(@, 'Masa') -
enduro_data._get value(l, 'Masa')]

volumen_d = [isis data. get value(©, 'Volumen') -
isis_data._get value(1l, 'Volumen') / mm_to U _conv] + \
[orb_data. get value(@, 'Volumen') -
orb_data. get value(1l, 'Volumen') / mm_to_U conv] + \
[enduro_data. get value(©, 'Volumen') -
enduro_data._get_value(l, 'Volumen') / mm_to_U_conv]
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costo_d = [(isis_data._get value(®, 'Costo') +
isis_data._get value(1,

Costo')) * sat_ctd_total * broker_data.get(
CubeSt_Tipo)] + \
[(orb_data._get _value(@, 'Costo') + orb_data._get value(1,
'Co
sto')) * sat_ctd_total * broker_data.get(
CubeSt_Tipo)] + \

[ (enduro_data._get_value(@, 'Costo') +

enduro_data. get value(1,

‘Costo')) * sat_ctd total * broker_data.get(
CubeSt_Tipo)]

return masa_d, volumen_d, costo_d



ANEXO 9: Bases de Datos de Componentes de Subsistemas

Componente
Bus
Bus
Bus
EPS
Bus
Bus
EPS
Bus
Bus
Bus
EPS

Nombre
ISISPACE
ISISPACE
ISISPACE
ISISPACE
OrbAstro
OrbAstro
OrbAstro
Endurosat
Endurosat
Endurosat
Endurosat

Masa

700
2000
6000

365
4000
8500
1100
1150
3600
7800

283

Costo
40000
80000

120000
9093
78415
114608
14477
37200
114000
168000
5100

Volumen

0.4

2

3
140870
2

5
700000
1

2

4
184913

1U
yes
no
no
yes
no
no
no
yes
no
no
yes

3U
no
yes
no
yes
yes
no
yes
no
yes
no
yes
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6U
no
no
yes
yes
no
yes
yes
no
no
yes
yes



ANEXO 10: Diagrama de Flujos Main_est

Inicio

while
ciclo_et
I="n"

ctd_sat_min
ctd_sat_ini
EPS red

ctd sat_rel

— Reliability.no_phase

Reliability.
Reliability

Realizar otro

analisis?

Resultados
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ANEXO 11: Diagrama de Flujos Reliability

for time.
i

_elem))

no

len{R_elem) -
old_sal_min

{i)*gompert
]

return

return




ANEXO 12: Diagrama de Flujo Env_tradespace

broker_data

v

pd.read_csv("Datos
Proveedores
Subsistemas.csv"”,
sep=";")

Datos
Proveedores
Subsistemas.csv

EPS_red == False

masa_d = masa -

masa_d = masa
masa_EPS -

volumen_d =
volumen -
volumen_EPS

volumen_d =
volumen

costo_d = {costo +
costo_EPS) *
ctd_sat_total *
broker_data

costo_d =
costo*ctd_sat_total
*broker_data

return
masa_d,
volumen_d,
costo_d
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